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Resumen
Actualmente, la industria aeronáutica busca la optimización de sus componentes estructurales,
y una posibilidad de lograrlo es a través del empleo de materiales compuestos. Grandes com-
pañías aeronáuticas utilizan cada vez en mayor proporción estos materiales en sus aeronaves e
incluso, en un futuro, emplearán motores de rótor abierto con palas contrarrotatorias fabricadas
con material compuesto. Estos motores reducen considerablemente el consumo, pero obligan a
garantizar la protección del fuselaje del avión ante un posible impacto de un fragmento de mate-
rial compuesto desprendido de las palas, por lo que es necesario estudiar el comportamiento de
los materiales compuestos empleados impactando contra estructuras de similares características,
como por ejemplo el fuselaje de un avión con un importante contenido de material compuesto
en peso.
Al emplear materiales compuestos, debido su baja resistencia a impactos fuera de su plano,
uno de los principales análisis que se realizan durante el diseño de una estructura aeronáutica
de material compuesto es el estudio de su comportamiento frente a impactos. Sin embargo, no
existen estudios previos en los que el material compuesto sea el proyectil y no el objetivo.
En esta tesis doctoral se ha analizado el impacto de fragmentos (rectangulares y con dos espeso-
res y laminados diferentes) de material compuesto laminado contra una placa rígida, empleando
tanto una metodología experimental como numérica. En ambos casos se ha analizado el proceso
de impacto y los siguientes parámetros de importancia: la erosión producida en los fragmentos,
la velocidad de los fragmentos durante el impacto, la fuerza producida por el impacto del frag-
mento y el impulso transmitido. Para realizar los impactos experimentales, se ha empleado un
dispositivo neumático de impulsión que acelera los fragmentos contra la placa rígida; el proceso
de impacto se ha grabado mediante tres cámaras de alta velocidad, permitiendo de esta forma
comprobar que el impacto se produce de manera correcta, y el posterior análisis del mismo.
Con los vídeos generados, se han obtenido los desplazamientos de los fragmentos para poste-
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riormente obtener la fuerza de impacto producida. Los ensayos experimentales han permitido
comprender los principales mecanismos de fallo que aparecen en los fragmentos y en todos ellos,
se ha observado el fallo por compresión de la matriz y de las ﬁbras, y además delaminación en
las láminas más exteriores de los fragmentos. Los dos primeros mecanismos de fallo presentan
mayor intensidad conforme aumenta la velocidad de impacto mientras que en las delaminaciones
la tendencia es al contrario.
Además de la metodología experimental, en esta tesis también se ha desarrollado una metodo-
logía numérica para reproducir el impacto de los fragmentos de material compuesto laminado.
Dicha metodología ha sido validada mediante los ensayos experimentales. Las simulaciones nu-
méricas se llevaron a cabo utilizando el software comercial de elementos ﬁnitos Abaqus Explicit
v6.14. Para reproducir el comportamiento del material compuesto laminado de los fragmentos
se ha desarrollado un modelo de daño continuo tridimensional para reproducir lo más ﬁelmente
posible el fallo intralaminar real, dicho modelo se ha implementado mediante una subrutina de
usuario. El fallo interlaminar se ha tenido en cuenta en el modelo empleando una interacción
cohesiva entre cada lámina de material.
Atendiendo a la validación de la metodología numérica realizada, se ha comprobado que el
modelo numérico desarrollado muestra una adecuada correlación con respecto a los parámetros
observados en los ensayos experimentales. Respecto al modelo del material compuesto desa-
rrollado en esta tesis, predice adecuadamente los fallos y el proceso de impacto de los ensayos
experimentales.
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Abstract
Nowadays, the aeronautic industry seeks to optimize structural components due to the high
requirements demanded to the air-crafts and the use of composite materials in aeronautic struc-
tures is a possibility to achieve it. Large aeronautical companies are increasing the use of these
materials on their air-crafts and they will use in the future open rotor engines which have blades
made of composite materials. These future engines are highly eﬃcient but the use of them force
to guarantee the protection of the fuselage of the air-planes before a possible impact of a com-
posite material piece detached from the blades, hence it is necessary to study the behaviour of
composite materials impacting against structures made of similar materials such as the fuselage
of an air-plane
When composites materials are used, due to their poor resistance to out of plane impacts, one of
the main analysis that is carried out during the design of an aeronautic structure is the study of
the behaviour of these materials against high velocity impacts. However, there are not previous
studies in which the composite materials are the projectile and not the target of the impacts.
In the present Ph.D. thesis it has been analysed the impact of composite material fragments
(rectangular and with two diﬀerent thickness and ply sequences) against a rigid sheet using both
an experimental and numerical methodology. In both cases, it has been analysed the impact
process and the following relevant parameters: the fragment erosion, the fragment velocity, the
impact force and the transmitted impulse. To carry out the experimental tests it has been used a
pneumatic launcher to impel the fragments against the rigid sheet; the impact process has been
recorded with three high speed cameras which have allowed to verify that the impact occurred
correctly and to analyse it. The fragments displacement has been obtained with the videos re-
corded in order to get the impact forces. The experimental tests have allowed to understand the
main failure mechanisms that appear in the fragments and in all of them, it has been observed
compression failure of the matrix and ﬁbres as well as delamination in the outermost plies of
the fragment laminate. The ﬁrst two failure mechanisms present higher intensity as the speed
of impact increases while the tendency in delamination is the opposite.
In addition to the experimental methodology, it has also been developed a numerical metho-
dology to reproduce the impact of composite material fragments. This methodology has been
validated using the experimental tests. The numerical simulations have been carried out in the
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ﬁnite element commercial code Abaqus Explicit v6.14. To reproduce as closely as possible the
real intra-laminar behaviour of the composite material it has been developed a three-dimensional
continuum damage model. The inter-laminar failure has been taken into account by the use of
one cohesive interaction between each ply of the fragment laminate.
Considering the validation carried out, it has been shown that the numerical impact process
and the numerical results have a correct agreement with the experimental ones. In relation to
the continuum damage model developed, it reproduces correctly the failure mechanisms that
appear in the composite fragments.
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Capítulo 1
Introducción
1.1. Motivación
Las industrias aeronáutica, ferroviaria o aeroespacial, entre otras, persiguen de forma continua
la optimización de componentes estructurales y motores con el objetivo de reducir el consumo de
combustible, factor muy importante en la industria del transporte debido a su alta sensibilidad
a dicho factor. El alto precio de la energía hace que cualquier reducción de peso provoque un
importante abaratamiento de los costes de explotación. En cuanto a la industria aeronáutica,
en particular en las aeronaves civiles, el peso del combustible representa hasta un 40% del total
de la aeronave, por lo que una optimización de las estructuras reduce el peso de éstas, que
a su vez reduce el gasto de combustible y, por tanto, se necesita almacenar menor cantidad,
reduciendo aún más el peso de la aeronave. Además, la contribución a la cantidad total de CO2
que la industria del transporte aéreo emite a la atmósfera no es despreciable, y más teniendo en
cuenta que se estima que en las dos próximas décadas el crecimiento del tráﬁco aéreo provoque un
aumento de las emisiones de más de un 60% [18]. Estos datos ponen en evidencia la importancia
de investigar el comportamiento de estructuras aeronáuticas optimizadas para conseguir un
trasporte más sostenible.
Para diseñar una estructura, y en particular una estructura aeronáutica, es necesario conocer
la respuesta a las solicitaciones a las que se va a ver sometida durante su vida útil, con el ﬁn de
optimizar al máximo su diseño, minimizando su peso. Uno de los requerimientos más importantes
es la tolerancia frente a impacto, ya sea de baja o de alta velocidad [1926]. Además, ha cobrado
1
2 1.1. Motivación
mayor importancia si cabe desde que, con el objetivo de reducir el peso, se ha extendido el
uso de los materiales compuestos en las estructuras aeronáuticas de uso civil. Los materiales
compuestos más empleados actualmente en la industria aeronáutica son los laminados de ﬁbra de
carbono y matriz epoxi (CFRP por sus siglas en inglés), que aunque poseen unas excepcionales
propiedades mecánicas especíﬁcas, tienen una baja resistencia al impacto cuando éste se produce
de forma perpendicular a su plano. Este tipo de solicitaciones pueden provocar delaminaciones
internas que podrían posteriormente crecer de forma inestable pudiendo llegar a provocar el
fallo catastróﬁco de la estructura. Uno de los principales motivos que limitan el porcentaje de
uso de los materiales compuestos para determinados componentes es, precisamente, el problema
de su baja resistencia al impacto.
(a) Airbus A350 (b) Boeing 787-Dreamliner
Figura 1.1: Aviones de nueva generación.
En aeronaves de nueva generación como los modelos Airbus A-350 (ﬁgura 1.1 (a)) o Boeing
787-Dreamliner (ﬁgura 1.1 (b)) se ha empleado para su construcción más de un 50% en peso de
material compuesto, lo que ha supuesto una reducción de hasta el 50% en el consumo de com-
bustible frente a aviones de similares capacidades fabricados hace décadas y aún hoy operativos.
Todavía existe margen de mejora para ampliar el porcentaje de uso de estos materiales, pero
para ello es necesario analizar en profundidad su comportamiento frente a impacto e investigar
cómo mejorarlo.
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(a) Impacto de un fragmento metálico (b) Impacto de un pájaro
Figura 1.2: Impactos sobre estructuras aeronáuticas.
Los impactos sobre las estructuras aeronáuticas de material compuesto pueden clasiﬁcarse, según
su velocidad, en: impactos a baja velocidad (que suelen ocurrir durante el proceso de montaje,
mantenimiento o manipulación de las estructuras aeronáuticas, por ejemplo la caída de una he-
rramienta sobre un panel de CFRP) e impactos a alta velocidad que pueden tener consecuencias
catastróﬁcas. Los objetos que pueden impactar contra una estructura de CFRP a alta velocidad
pueden clasiﬁcarse en: objetos cuasi-indeformables (como fragmentos metálicos (ﬁgura 1.2 (a)),
que presentan mayor resistencia que los CFRP y no sufren importantes deformaciones durante
el impacto) y objetos altamente deformables (como granizo o pájaros (ﬁgura 1.2 (b)), que se
deforman completamente durante el impacto debido a sus bajas propiedades en comparación
con los CFRP).
(a) Prototipo de motor de rótor abierto (b) Diseño del futuro Airbus A30X
Figura 1.3: Prototipo de motor de rótor abierto y futuro Airbus A30X.
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Entre estos dos grupos existe un caso intermedio, que es el impacto de fragmentos de CFRP
contra CFRP. Debido a que las propiedades mecánicas del proyectil y de la estructura impactada
son las mismas, este tipo de impacto no puede encuadrarse dentro de ninguno de los anteriores.
En el desarrollo de futuros aviones de pasillo único se incluye el uso de motores de rótor abierto
(ﬁgura 1.3 (a)), que reducen el consumo alrededor de un 20% con respecto a los motores
actuales y que emplearán una serie de palas contrarrotatorias fabricadas con CFRPs que podrían
desprenderse e impactar contra el fuselaje u otra estructura, como en el futuro Airbus A30X
(ﬁgura 1.3 (b)). Dentro del programa CleanSky 2 (que pertenece a su vez al programa Horizon
2020 de la Comisión Europea) hay una actividad cuyo objetivo es demostrar la validez de este
tipo de motores, y uno de sus principales desafíos es proteger el fuselaje del avión ante un posible
impacto de alguna pala, ya que este tipo de motores no posee carcasa de protección. Además, las
agencias de certiﬁcación aeronáutica impondrán que el fuselaje sea capaz de resistir un impacto
de estos elementos en caso de que se desprendan.
En esta tesis se ha estudiado el impacto a alta velocidad de fragmentos de CFRP contra una placa
rígida. Es el primer paso en el estudio del impacto de este tipo de fragmentos antes de impactarlos
contra estructuras del mismo material. Además, no existen trabajos previos de investigación en
los que se analice el material compuesto como impactador, y con los impactos llevados a cabo
en esta tesis pueden estudiarse los mecanismos de fallo que aparecen en los fragmentos, base
fundamental para después continuar con el impacto sobre estructuras de CFRP.
1.2. Objetivos
La presente tesis doctoral tiene como objetivo el análisis del impacto de fragmentos rectangulares
de CFRP contra una placa rígida. Para ello, se han considerado dos espesores con dos secuencias
de apilamiento distintas y diferentes velocidades de impacto. En este estudio se han empleado
metodologías tanto experimentales como numéricas y en ambos casos se han analizado una serie
de parámetros: la erosión de los fragmentos, la velocidad de los fragmentos, la fuerza del impacto
y el impulso transmitido. Para la consecución del objetivo de la tesis, se han completado una
serie de tareas en ambas metodologías:
Metodología experimental: se ha diseñado una metodología experimental que permi-
te impactar de forma perpendicular fragmentos rectangulares de CFRP a alta velocidad
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contra una placa rígida. Para conseguir un impacto perpendicular ha sido necesario desa-
rrollar un cartucho en el que se introducen los fragmentos. Los cartuchos mantienen al
fragmento perpendicular a la placa rígida y no llegan a impactar contra ella porque se
ha diseñado un dispositivo especíﬁco situado antes de la placa que sólo permite el paso
únicamente del fragmento. Para analizar los impactos, ha sido necesario obtener una serie
de datos, en concreto, las imágenes del proceso de impacto obtenidas con cámaras de alta
velocidad y la velocidad de impacto del fragmento obtenida con un medidor por láser.
Metodología numérica: Se ha desarrollado una metodología numérica que permite re-
producir los impactos de fragmentos de CFRP a alta velocidad contra una placa rígida.
Para ello, se ha propuesto e implementado un modelo de daño continuo intralaminar tridi-
mensional para el material compuesto laminado utilizado que describe el fallo progresivo
de este tipo de materiales. Posteriormente se ha procedido a la validación de dicho modelo
con los ensayos experimentales.
1.3. Contenido
Esta tesis se ha dividido en 6 capítulos, siendo éste el primero de ellos.
En el segundo capítulo se introducen los materiales compuestos, profundizando en los materiales
compuestos laminados con ﬁbras largas y se incluye una revisión bibliográﬁca de estudios experi-
mentales y de modelos numéricos de materiales compuestos laminados existentes en la literatura.
El tercer capítulo está dedicado al desarrollo experimental. Se describen los materiales elegidos,
los dispositivos experimentales empleados y el procedimiento llevado a cabo para realizar los
ensayos experimentales.
El cuarto capítulo se dedica a detallar la metodología numérica desarrollada en esta tesis. Se
describe el modelo constitutivo desarrollado, cómo se ha implementado en el software comercial
de elementos ﬁnitos Abaqus/Explicit y cómo se han modelizado los ensayos experimentales lle-
vados a cabo.
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En el quinto capítulo se presentan y analizan los resultados obtenidos, tanto experimentales
como numéricos; mediante su comparación se valida la metodología numérica.
En el sexto y último capítulo se recogen las conclusiones fundamentales de la tesis y se proponen
posibles desarrollos futuros de los trabajos realizados.
Capítulo 2
Antecedentes
2.1. Introducción
En la presente tesis se analiza el comportamiento de fragmentos de material compuesto en
régimen de impacto. Para conocer en profundidad los materiales compuestos, en este segundo
capítulo se incluyen tres partes en las que se estudian: en la primera de ellas se realiza una
introducción a los materiales compuestos, clasiﬁcación, fabricación, uso..., etc.; en la segunda,
se analiza el comportamiento de los materiales compuestos ante cargas impulsivas y se expone
una revisión bibliográﬁca de estudios experimentales; en la tercera y última parte, se realiza una
revisión bibliográﬁca de la modelización numérica de materiales compuestos, revisando tanto
modelos sin evolución del daño como modelos con evolución del daño (conocidos, estos últimos,
como modelos de daño continuo).
2.2. Introducción a los materiales compuestos
Un material compuesto consiste en la mezcla o combinación de dos o más constituyentes, dife-
rentes en forma y composición, e insolubles entre ellos, que se combinan con el objetivo de crear
un material con mejores propiedades en conjunto que cada constituyente por separado, para la
aplicación para la que se requiera dicho material.
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Matriz Refuerzo Material compuesto
Figura 2.1: Composición básica de un material compuesto.
De forma general, los materiales compuestos están formados por dos constituyentes básicos,
la matriz y el refuerzo, a los que se le pueden añadir otros minoritarios para mejorar alguna
propiedad concreta. Esta composición básica se reﬂeja en la ﬁgura 2.1. La matriz y el refuerzo
poseen características diferentes y se relacionan entre sí como se detalla a continuación [1]:
Matriz: Es la fase continua del material en la que el refuerzo es embebido. En general, el
material elegido para la matriz no es ni tan rígido ni tan resistente como el del refuerzo.
Su cometido es el de transmitir las cargas al refuerzo, protegerlo y brindarle cohesión.
Cuando un material compuesto cuyo refuerzo son ﬁbras es sometido a cargas mecánicas,
la matriz se comporta de dos formas diferentes:
• Bajo cargas de compresión, la matriz mantiene alineadas todas las ﬁbras de forma
que trabajen conjuntamente para soportar dichas cargas.
• Bajo cargas de tracción, la matriz transﬁere la carga aplicada al refuerzo, para que
éste lo soporte. Para lograr esta transferencia de carga es muy importante que exista
una excelente adhesión entre la matriz y el refuerzo.
Refuerzo: Es la fase discontinua (o dispersa) del material que se agrega a la matriz para
dotar al compuesto de alguna propiedad que la matriz no posee. En general, se utiliza pa-
ra incrementar la resistencia y rigidez mecánicas pero, en ocasiones, se emplean refuerzos
para mejorar el comportamiento a altas temperaturas o la resistencia a la abrasión.
2.2.1. Clasiﬁcación de los materiales compuestos
Existen varias formas de clasiﬁcar los materiales compuestos, como por ejemplo según la natu-
raleza de sus constituyentes o según la forma de éstos. Esta última es ampliamente utilizada y
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distingue entre tres tipos de materiales:
Materiales compuestos reforzados con partículas: el refuerzo son partículas equia-
xiales, es decir, de aproximadamente iguales dimensiones en todas las direcciones. Pueden
tratarse de partículas grandes o pequeñas consolidadas por dispersión. Un ejemplo de este
tipo de material son los cermets, en donde las partículas son de material cerámico como
el TiC o TiCN que refuerzan una matriz metálica habitualmente de cobalto o níquel. Las
herramientas de corte, partes de turbinas, inyectores o toberas son algunas de las apli-
caciones de este material. Otro ejemplo de material compuesto reforzado con partículas,
pero pequeñas, es el caucho reforzado con negro de humo que son micropartículas (de
diámetro 20-50 nm) producidas por una combustión incompleta de gas natural u otros de-
rivados del petróleo. La adición de este material muy económico aumenta la tenacidad y
las resistencias a la tracción, torsión y desgaste. Los neumáticos de los vehículos contienen
entre 15-30% en volumen de negro de humo.
Materiales compuestos reforzados con ﬁbras: el refuerzo son ﬁbras, es decir, un ma-
terial con una relación de forma (longitud/diámetro) muy alta. Las ﬁbras pueden formar
un tejido, y ser continuas o discontinuas. Estas últimas, a su vez, pueden estar alineadas
u orientadas al azar.
Figura 2.2: Longitud de ﬁbra de vidrio (pulgadas) vs. resistencia del material compuesto (psi,
libras por pulgada cuadrada) [1].
La resistencia del material compuesto mejora cuando la longitud de las ﬁbras es mayor
(ﬁgura 2.2) o cuando el diámetro es lo más pequeño posible, ya que ambas situaciones
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aumentan la relación de aspecto. Al tener ﬁbras largas, existen menos extremos, punto
donde las ﬁbras pueden soportar menos carga. Fabricarlas con un diámetro pequeño con-
lleva tener menor área superﬁcial, lo que se traduce en un menor número de defectos que
puedan propagarse durante el proceso de fabricación o bajo carga del material compuesto.
Otro aspecto a tener en cuenta es la cantidad de ﬁbras utilizada. Una fracción mayor de
volumen de ﬁbras incrementa la resistencia y la rigidez del compuesto, por ser el constitu-
yente de mayores propiedades mecánicas intrínsecas. Sin embargo, si la fracción pasa del
65%, aproximadamente, las ﬁbras ya no quedan totalmente rodeadas por la matriz y la
transferencia de carga deja de ser eﬁciente.
Figura 2.3: Orientación de las ﬁbras vs. resistencia a tracción [1].
Igual de importante es la orientación de las ﬁbras. Las ﬁbras cortas con una orientación
aleatoria se pueden introducir con facilidad en la matriz, dando un comportamiento cua-
sisótropo. Las láminas con ﬁbras largas y continuas producen propiedades anisotrópicas,
con una resistencia y rigidez en dirección de las ﬁbras muy altas. Sin embargo, si la carga
aplicada no es en la dirección de las ﬁbras, la resistencia es mucho menor (ﬁgura 2.3).
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Figura 2.4: Laminado unidireccional (a) y laminado cuasisótropo (b) [1].
Gracias a la citada anisotropía, los materiales compuestos reforzados con ﬁbras largas
se pueden diseñar para soportar cargas en determinadas direcciones apilando diferentes
láminas de forma adecuada, creando laminados. En la ﬁgura 2.4 puede apreciarse un
conjunto de láminas unidireccionales o cinta (a) con todas las ﬁbras en la misma dirección,
y otro conjunto cuasi-isótropo (b), con ﬁbras de diferentes orientaciones de forma que se
consigue una mayor isotropía en el conjunto.
Figura 2.5: Laminado tipo tejido [1, 2].
Las ﬁbras largas también se pueden organizar formando laminados de tejidos (ﬁgura 2.5).
En este tipo de arquitectura las ﬁbras están tejidas entre sí y orientadas perpendicular-
mente; este tipo de laminado presenta menor anisotropía en el plano que los laminados
cinta. En función de la forma de entrecruzamiento de las ﬁbras, existen diferentes tipos
de tejidos: tafetán, satén, etc. ...
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Propiedad AS4/8552 AGP193-PW
Tipo de arquitectura Unidireccional Tejido
Fibra AS4 AS4
Espesor lámina [mm] 0.13 0.195
Densidad [Kg/m3] 1100 - 1400 1570
E1 [GPa] 141 68
E2 [GPa] 8 66
XT1 [MPa] 2207 828
XT2 [MPa] 81 793
XC1 [MPa] 1586 883
Tabla 2.1: Propiedades de diferentes arquitecturas de laminados (Hexcel comp.)
Dependiendo de la arquitectura de las láminas (cinta o tejido), el laminado presentará
diferentes propiedades. En la tabla 2.1 se muestran algunas propiedades de dos tipos de
arquitecturas para el mismo tipo de ﬁbras y matriz. El laminado cinta presenta valores
superiores de resistencia y rigidez en dirección de las ﬁbras (E1) que los laminados de
tejido, como se puede ver en la tabla 2.1.
2.2.2. Laminados de matriz polimérica
El material compuesto estudiado en la presente tesis es un laminado de matriz polimérica, en
concreto de resina epoxi, con ﬁbra larga de carbono unidireccional, conocido por sus siglas en
inglés CFRP. A continuación se detalla por qué esta combinación de matriz y ﬁbras es tan
ampliamente utilizada:
Matriz: Las matrices más empleadas en la industria son las poliméricas, que pueden
clasiﬁcarse según su comportamiento frente a la temperatura en dos grandes grupos: ter-
moestables y termoplásticas.
• Matrices de resinas termoestables: este tipo de matriz ofrece muy buenas propieda-
des en cuanto a rigidez, resistencia al calor y a los disolventes, pero también presenta
desventajas como su diﬁcultad de preparación y reciclaje. Este tipo de matrices son
estables hasta alcanzar su temperatura de distorsión, momento en el cual se degra-
dan sus propiedades. Las propiedades de estas resinas termoestables dependen del
método de fabricación o curado, durante el cual las resinas líquidas se solidiﬁcan for-
mando redes tridimensionales de enlaces de polímeros. La formación de estas redes se
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puede controlar variando su composición y proceso de fabricación (tiempo de curado,
temperatura, etc. ...) lo que conﬁere a las propiedades de este tipo de matrices una
gran adaptabilidad en función del uso ﬁnal.
• Matrices de resinas termoplásticas: este tipo de resinas presentan buenas caracterís-
ticas de tenacidad y resistencia al ataque de químicos, además de ser más baratas de
fabricar y reciclables. Su principal desventaja frente a las resinas termoestables, es
que no presentan redes tridimensionales de polímeros, lo que signiﬁca que sus propie-
dades dependen del monómero del que se componen, reduciendo así la adaptabilidad
de sus propiedades.
Propiedad Resinas epoxi Resinas poliéster Polipropileno Policarbonato
Tipo de matriz Termoestable Termoestable Termoplástica Termoplástica
Densidad [Kg/m3] 1100 - 1400 1200 - 1500 900 1060-1200
E [GPa] 3 - 6 2 - 4.5 1 - 1.4 2.2 - 2.4
Xt [MPa] 35 - 100 40 - 90 25 - 38 45 - 70
εt 0.01 - 0.06 0.02 3 0.5 - 1
Temp. distorsión [oC] 50 - 300 50 - 110  
Temp. fusión [oC]   60 - 65 110 - 140
Tabla 2.2: Propiedades de resinas [13, 14].
Observando las propiedades especíﬁcas resultantes de la tabla 2.2 para diferentes tipos
de resinas, las resinas epoxi son superiores al resto. Además, su baja viscosidad, su baja
volatilidad durante el curado, su estabilidad frente a la temperatura y su alta resistencia
en la adhesión con ﬁbras hacen de estas resinas las más empleadas.
Fibra: Para la fabricación de laminados de matriz polimérica en la industria, se utilizan
varios tipos de ﬁbras: vidrio, boro, aramida, polietileno o carbono, en función de los re-
quisitos de diseño. De todos estos tipos, la ﬁbra de carbono es la que presenta mejores
propiedades mecánicas.
µm
Kg/m3
E [GPa]
Xt [GPa]
εt
E/ρ Xt/ρ
Acero Aluminio Material compuesto
Peso Expansión térmica Rigidez Resistencia
Resistencia
  a fatiga
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Actualmente existen multitud de tipos de materiales compuestos que paulatinamente van susti-
tuyendo a materiales tradicionales como acero o aluminio. En el ámbito estructural, su principal
ventaja frente a estos es que poseen mejores propiedades mecánicas especíﬁcas, tal y como puede
apreciarse en la ﬁgura 2.6.
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Figura 2.7: Demanda de ﬁbra de carbono entre los años 2000-2015.
El verdadero auge en el uso de este tipo de materiales se produce en el siglo XX, debido
al aumento de las necesidades en industrias como la aeronáutica. Se requiere alta rigidez y
resistencia y a su vez menos peso, al igual que mejores propiedades que los materiales, entonces,
más empleados. En la ﬁgura 2.7 puede verse la evolución de la demanda de ﬁbra de carbono
en los quince primeros años del presente siglo, observando un aumento de hasta el doble en
el uso industrial (verde) y aeronáutico (azul). Hoy en día, los materiales compuestos son muy
empleados, además de en la industria aeronáutica, en la aeroespacial y la energética, pero habrá
que esperar varios años para su utilización general debido a sus altos costes.
Figura 2.8: Composición del avión Airbus A350-XWB [3].
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Como ejemplos de aplicación actual, se puede observar cómo grandes empresas de la industria
aeronáutica, como Airbus y Boeing, están fabricando aeronaves con gran cantidad de materiales
compuestos. En el caso de Airbus, con su A-350 XWB (ﬁgura 2.8), ha conseguido que el 53%
en peso de dicho avión sea fabricado con material compuesto.
Figura 2.9: Composición del avión Boeing 787 [4].
En el caso de Boeing, desde el año 2009 lleva comercializando su modelo 787 (ﬁgura 2.9) con
un 50% en peso de material compuesto.
2.2.4. Fabricación de laminados carbono/epoxi (CFRP)
Actualmente existen diferentes formas de fabricar materiales compuestos laminados en función
del tipo de resina y de la interacción ﬁbra-matriz. Ejemplos de dichas formas son: enrollamien-
to continuo, pultrusión, moldeo por transferencia de resina, moldeo por compresión, métodos
húmedos o método preimpregnado. Los métodos de fabricación de CFRPs más empleados son:
Métodos húmedos: en estos métodos se impregnan las ﬁbras con una resina de baja
viscosidad. Para realizar la impregnación hay diferentes formas: hacer pasar las ﬁbras por
un baño de resina antes de ser enrolladas en un mandril (enrollado húmedo), mediante
rodillos y posteriormente prensada (contacto húmedo) o colocando las ﬁbras en un molde
cerrado o no en el cual se inyecta o esparce la resina (inyección de resina o moldeo a mano).
Método preimpregnado: este método es el más empleado en la actualidad para fabricar
materiales compuestos laminados en aplicaciones aeronáuticas o aeroespaciales, así como
muy común para fabricar componentes médicos y en una gran variedad de productos
industriales [27].
La fabricación de laminados mediantes el método impregnado tiene tres etapas:
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• Precompresión: tras apilar las láminas de ﬁbras pre-impregnadas de resina hasta
conseguir la secuencia de apilamiento deseada, se aplica una presión de vacío para
asegurar la consolidación entre las láminas, mejorando las características del laminado
ﬁnal. Durante el apilamiento, el laminado debe ser sometido varias veces a una presión
de vacío para asegurar la unión perfecta entre las láminas.
• Bolsa de vacío: la etapa siguiente consiste en realizar la bolsa de vacío para su curado
ﬁnal. Esta etapa se basa en la aplicación de presión en el laminado antes de ser curado
para eliminar el exceso de resina, volátiles y aire, y para consolidar las ﬁbras.
Figura 2.10: Esquema bolsa de vacío [5].
La bolsa de vacío tiene diferentes componentes, como se ve en la ﬁgura 2.10: una
plancha de aluminio sobre la que se apoya el laminado; un ﬁlm impermeable y fácil
de retirar a ambos lados del laminado para que no se pegue al molde el laminado;
a veces se coloca una manta de vidrio entre el ﬁlm impermeable y el laminado para
absorber el exceso de resina durante el futuro curado; un respirador para distribuir
el vacío uniformemente y permitir el paso de aire a través de la bolsa del laminado,
incluso bajo vacío o presión; la bolsa propiamente dicha, que permite la eliminación
del aire a través de una válvula de vacío.
Figura 2.11: Bolsa de vacío y autoclave.
•
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Cargas transversales a las interfases, que por su debilidad en esta dirección se dañan
provocando delaminaciones.
Compresión en el plano del laminado que puede provocar pandeo, generándose delamina-
ciones.
Cargas en el plano aplicadas con un cierto ángulo que generan tensiones transversales.
Modos de fallo intralaminares
Los fallos intralaminares ocurren en el interior de las láminas, y pueden dividirse en fallos en
las ﬁbras o en la matriz.
Fallo en la matriz: rotura de la matriz provocada por tensiones superiores a la resistencia
de la misma; rotura de la matriz debida a cargas de ﬂexión. La rotura de la matriz paralela
a la dirección de las ﬁbras degrada considerablemente la rigidez del laminado mientras que
si la rotura sucede en perpendicular la degradación es menor. En general, el fallo en la
matriz es el primero que se produce en un laminado.
Fallo en las ﬁbras: rotura de ﬁbras que puede ser provocada por tensiones o deformaciones
de tracción en la dirección de las ﬁbras o tangencial mayores a la resistencia o máxima
deformación admisibles; pandeo de ﬁbras provocado por tensiones de compresión en di-
rección de las ﬁbras; ﬂexión de ﬁbras debida a cargas de ﬂexión; rotura radial de ﬁbras
debida a tensiones circunferenciales. El fallo en las ﬁbras suele ocurrir después del fallo en
la matriz y la delaminación del laminado.
Figura 2.13: Modos de fallo en laminados [6].
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En la ﬁgura 2.13 puede verse cómo los modos de fallo descritos aparecen en los laminados
sometidos a impactos. En esta tesis el laminado no es sometido a impacto, sino que se emplea
como impactador, pero aparecen los mismos modos de fallo explicados.
2.2.6. Técnicas de inspección de los CFRPs
Debido a la gran importancia de cuantiﬁcar e identiﬁcar el daño en los materiales compuestos
laminados, se emplean diferentes técnicas de inspección para detectar de forma precisa el esta-
do del laminado. Dichas técnicas pueden clasiﬁcarse en destructivas y no destructivas, siendo
estas últimas las más empleadas en los CFRPs. Ejemplos de estas últimas son los descritas a
continuación:
Inspección visual: es la primera evaluación que suele hacerse para estimar el daño
producido. Sin embargo, este estudio sólo puede llevarse a cabo en materiales compuestos
translúcidos, como los formados por ﬁbras de vidrio y matriz epoxi. Una de las técnicas
más empleadas es el análisis digital de imagen, que aprovecha la transparencia a la luz
blanca de algunos laminados. Se obtienen imágenes con zonas claras y oscuras, donde las
oscuras corresponden a áreas dañadas. Para cuantiﬁcar el daño se utilizan programas de
tratamiento de imágenes.
Figura 2.14: Inspección por rayos X [7].
Inspección mediante rayos X: (ﬁgura 2.14) se basa en la utilización de radiaciones
electromagnéticas de alta frecuencia, con capacidad de penetrar y atravesar materiales
opacos a la luz visible. Las discontinuidades se maniﬁestan por una diferencia de absorción
de la radiación. Se puede aplicar para control dimensional, detectar porosidad, defectos
en núcleos, objetos extraños, etc.
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Figura 2.15: Termografía infrarroja [7].
Termografía de rayos infrarrojos: (ﬁgura 2.15) está basada en la detección de la distri-
bución de temperatura en la superﬁcie, sin necesidad de contactar con ella. Se obtiene una
imagen dinámica y visible, y en las zonas dañadas se observan diferencias en la conducción
del calor. Es una técnica muy utilizada para examinar las palas de los aerogeneradores.
Figura 2.16: Tomografía computerizada [7].
Tomografía computerizada: (ﬁgura 2.16) es semejante a la empleada en seres humanos.
Tiene un coste muy alto actualmente, aunque posee elevada resolución de defectos, de unos
0.1 mm. Se utiliza, por ejemplo, en las palas de helicóptero.
Figura 2.17: Equipo de ultrasonidos C-Scan y ejemplo de imagen obtenida [8].
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Inspección por ultrasonidos: es la más utilizada en materiales compuestos y consiste
en introducir ondas acústicas en el elemento a inspeccionar que se propagan a través del
material y sufren los fenómenos de reﬂexión, refracción, atenuación, difracción, etc. (ﬁgura
2.17). La presencia de defectos o daños se pone de maniﬁesto a través de las alteraciones
que se producen en la propagación de las ondas con respecto a lo esperado en un material
sin daños.
Figura 2.18: Esquema de la técnica de ultrasonidos pulso-eco por contacto y revelación de
defectos [6].
En las técnicas de ultrasonidos pulso-eco por contacto (ﬁgura 2.18), un transductor, a
través de un elemento piezoeléctrico, emite pulsos sonoros que se transmiten a través del
laminado a inspeccionar. En ausencia de defectos o daños en el interior del laminado,
las ondas acústicas alcanzan la cara opuesta del sólido y son reﬂectadas en dirección a
otro elemento piezoeléctrico exterior dentro del transductor que actúa como receptor. Si
existieran defectos o daño en el interior del laminado, se interrumpe la propagación de
las ondas a lo largo del espesor debido a la diferencia de la impedancia acústica entre el
laminado y los defectos o daño; partes de las ondas se propagan a través de todo el espesor
mientras otras son reﬂectadas antes de llegar a la cara opuesta del laminado. Estas últimas
se denominan eco, y su amplitud permite determinar características del daño como por
ejemplo la distancia entre el defecto y la superﬁcie o su dimensión.
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Figura 2.19: Sistema de ultrasonidos por láser (LUS) [9].
Existe una técnica más reciente de inspección por ultrasonidos con láser (LUS) (ﬁgura
2.19), que incorpora ventajas muy signiﬁcativas, especialmente al considerar componentes
de pequeño tamaño y geometría compleja que en muchos casos sólo pueden inspeccionarse
manualmente. Los sistemas LUS además de automatizar la inspección, y garantizar la
disponibilidad de un registro de los datos obtenidos, elimina el agua requerido en técnicas
convencionales como acoplante acústico y la necesidad de un contacto físico del elemento
auscultador con la superﬁcie de la pieza a inspeccionar. Considerando el margen de varia-
ción del ángulo de incidencia del láser, se puede entender el abanico de posibilidades que
esta tecnología abre para el futuro de la inspección en materiales compuestos.
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2.3. Comportamiento de materiales compuestos laminados
ante cargas impulsivas
Debido al creciente uso de los materiales compuestos laminados en industrias como la aeronáu-
tica, dichos materiales pueden verse sometidos con una alta probabilidad a cargas impulsivas,
debido por ejemplo al impacto de hielo o pájaros durante el vuelo de una aeronave contra su
fuselaje, fabricado en gran parte con CFRPs. Debido a las posibles consecuencias catastróﬁcas
que pueden provocar las cargas impulsivas, se realizan numerosos estudios experimentales sobre
el impacto de objetos tanto cuasi-indeformables como deformables sobre CFRPs, existiendo un
menor número de estos últimos. Sin embargo, en unos años se comenzarán a emplear CFRPs en
las palas de los futuros motores de rótor abierto, existiendo entonces la posibilidad de un impac-
to de fragmentos de CFRP contra el mismo material presente en los fuselajes de las aeronaves
y haciendo necesario su estudio. Actualmente, no existen estudios previos en los que el CFRP
actúe como impactador, encontrándose únicamente trabajos cercanos en los que se estudia el
comportamiento a compresión de materiales compuestos laminados a diferentes velocidades de
deformación para estudiar la inﬂuencia de ésta.
Estudios experimentales de impactos sobre materiales compuestos laminados
Los primeros estudios experimentales sobre el comportamiento frente a impacto de los mate-
riales compuestos datan del año 1966 [28]. Sus autores buscaron determinar el mínimo espesor
necesario para detener un proyectil a una determinada velocidad, sin llegar a estudiar ni cuanti-
ﬁcar los fallos producidos. En la siguiente década se desarrollaron estudios en el ámbito militar,
muchos de ellos clasiﬁcados y por tanto inaccesibles para la comunidad cientíﬁca. Hasta el año
1973 [29] no se documentaron los fallos producidos en laminados sometidos a impactos, cuando
L. Friedich y J. L. Preston analizaron diferentes ángulos y velocidades de impacto, determinando
la capacidad de penetración y los fallos producidos en los laminados. Además, para identiﬁcar
y cuantiﬁcar el área delaminada durante el impacto emplearon la técnica de inspección por
ultrasonidos, concluyendo que era la más adecuada.
Al comenzar a popularizarse el uso de este tipo de materiales se hizo necesario ampliar el
conocimiento de su comportamiento frente a impactos. A partir de la década de los ochenta
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y hasta hoy se estudia en profundidad el comportamiento y los modos de fallo de materiales
compuestos laminados sometidos a impactos de fragmento metálicos [3043]. En el año 1988 W.
Cantwell [30] analizó el fallo producido sobre laminados unidireccionales de CFRP en un amplio
rango de velocidades de impacto, desde 10 m/s hasta 500 m/s. En concreto, estudió la inﬂuen-
cia de la energía de impacto en las delaminaciones generadas, la forma del daño producido y la
inﬂuencia del espesor de las probetas en dicho daño.
En 1996 C. Sun et al. [44] realizaron ensayos de impactos cuasiestáticos y de alta velocidad
sobre laminados CFRP. Se emplearon diferentes proyectiles cilíndricos de acero y laminados con
diferentes espesores, analizando las velocidades residuales en todos los casos, con el objetivo
de proponer un modelo analítico capaz de predecir la velocidad residual y el límite balístico
basándose en la hipótesis de que la energía absorbida por el laminado no variaba con la ve-
locidad de impacto. En el año 2002, J. López-Puente et al. [38] observaron que los laminados
unidireccionales sufren un daño mayor que los de tipo tejido frente a impactos perpendiculares.
Posteriormente, en el año 2008 [40], realizaron un amplio estudio experimental de impactos de
esferas de acero sobre laminados de tipo tejido de CFRP a velocidades entre 60 y 600 m/s,
impactando tanto de manera normal como oblicua al laminado. En este trabajo se empleó un
único espesor para el laminado, mientras que P.J. Hazell et al. [45] en un trabajo similar aquel
año comparó dos espesores diferentes de laminado generándose mayor delaminación en los im-
pactos oblicuos contra los laminados más gruesos.
En el año 2014, J. Pernas-Sánchez et al. [43] realizaron un estudio experimental de impactos a
alta velocidad de esferas de acero contra un laminado cuasisótropo con un rango de velocidades
entre 80 y 490 m/s y realizando impactos normales y oblicuos. Observaron que el daño produ-
cido en impactos por debajo del límite balístico era mayor en los impactos normales, tendencia
que se invertía en impactos por encima del límite balístico. Asimismo, la importancia de un
modo u otro de absorción de la energía de impacto varía considerablemente con el ángulo de
impacto, aumentando la energía absorbida por la compresión del laminado y disminuyendo la
absorbida por la transferencia de momento lineal conforme el ángulo de impacto crece.
El análisis del impacto de fragmentos deformables contra laminados ha sido menos estudia-
do, y aunque en el año 1973 L. Friedich y J. L. Preston [29] emplearon un proyectil de hielo,
hasta ﬁnales del siglo XX no se encuentran trabajos muy relevantes [4649]. En el año 2003,
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Kim et al. [47] realizaron impactos de esferas de hielo de diferentes diámetros y a diferentes
velocidades contra laminados de CFRP. En función de la velocidad y la energía del impacto
identiﬁcaron los diferentes tipos de daño que aparecían.
En el año 2012, Rhymer et al. [50] investigaron la tolerancia al daño de laminados de CFRP con
una capa superpuesta de ﬁbra de vidrio (GFRP), impactando de forma sucesiva esferas de hielo
sobre las placas hasta que se detectara daño. De esta forma, determinaron el umbral de energía
que eran capaces de absorber los laminados antes de dañarse, en concreto antes de producirse
delaminaciones.
En el año 2016, J. Pernas-Sánchez et al. [48] analizaron el comportamiento de laminados de
CFRP de dos espesores diferentes sometidos a impactos de esferas de hielo de dos diámetros
diferentes a velocidades máximas de 250 m/s. Analizaron el desplazamiento fuera del plano de
la zona de impacto y las delaminaciones producidas, analizando la inﬂuencia del espesor del
laminado y del diámetro de las esferas. Tanto de este estudio como de los anteriormente citados
se puede concluir que los impactos de hielo sobre laminados produce principalmente daño por
delaminación, y en casos de espesores delgados de laminados puede aparecer aplastamiento de
la matriz e incluso rotura de ﬁbras [51].
Respecto al impacto de otro tipo de fragmentos deformables como por ejemplo el impacto de
pájaro ("bird strike"), el número de publicaciones cientíﬁcas es realmente reducido. Destaca el
trabajo de Kermanidis et al. [49] en el que se propone un nuevo diseño para la estructura del
borde de ataque capaz de resistir el impacto de pájaro.
Compresión en el plano de materiales compuestos laminados
Tal y como se ha mencionado anteriormente, los estudios más cercanos al realizado en esta tesis
analizan la compresión en el plano de laminados de material compuesto. Dentro de estos estu-
dios existen dos tipos de trabajo mayoritarios: algunos autores realizan compresión en el plano
de laminados a diferentes velocidades de deformación para estudiar la variación de diferentes
propiedades del material como sus resistencias o los módulos de elasticidad; otros analizan la
compresión de tubos con paredes fabricadas con laminados en régimen dinámico para analizar
la energía absorbida en el proceso.
Respecto a los primeros, numerosos investigadores han estudiado el comportamiento de los
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materiales compuestos laminados bajo tracción y compresión a diferentes velocidades de defor-
mación, realizando ensayos cuasi-estáticos y ensayos a alta velocidades de deformación emplean-
do una barra Hopkinson. En el año 1986, Kumar et al. [52] realizaron ensayos de compresión
sobre laminados unidireccionales de ﬁbra de vidrio y matriz epoxi con diferentes orientacio-
nes. De esta forma, obtuvieron que la resistencia a compresión del laminado aumentaba en un
porcentaje cercano al 100% en los especímenes con las ﬁbras orientadas a 0 grados. Además,
observaron que el fallo predominante en dichos especímenes era el pandeo y rotura de ﬁbras.
En orientaciones a partir de 10 grados el fallo se debía a la aparición de bandas de cortadura.
En el año 1991, Lankford [53] realizó ensayos de compresión de laminados unidireccionales de
ﬁbra de carbono AS4 y matriz PEEK con diferentes velocidades de deformación entre 10−5 y
5000 s−1. Observaron que hasta velocidades de deformación de 1000 s−1 la resistencia a com-
presión aumentaba de forma lineal con la velocidad de deformación. Sin embargo, a partir de
1000 s−1 la resistencia aumentaba bruscamente. Respecto a los modos de fallo, hasta 1000 s−1
el pandeo y rotura de ﬁbras era el modo predominante, y a partir de 1000 s−1 no pudieron
determinar el modo predominante debido al grave daño sufrido por las probetas.
En el año 1999, Yuan et al. [54] estudiaron la inﬂuencia de la velocidad de deformación en la
resistencia a compresión de laminados unidireccionales de ﬁbra de vidrio o carbono y matriz
epoxi con diferentes orientaciones. Sus resultados también muestran la inﬂuencia de la velocidad
de deformación en la resistencia a compresión. Asimismo, el modo de fallo predominante fuer
el pandeo y rotura de ﬁbras.
En el año 2005, Qida Bing y C.T. Sun [55] estudiaron también la dependencia de la resistencia
a compresión con la velocidad de deformación de un laminado unidireccional de carbono/epoxi
AS4/3501-6 mediante la realización de ensayos con fragmentos rectangulares del laminado de
diferentes orientaciones. Emplearon una técnica nueva para la realización de los ensayos que
consistía en aplicar un baño de titanio a los extremos de las probetas para evitar el contacto
directo entre las ﬁbras y las superﬁcies de carga, eliminando la fricción de dicho contacto y con-
siguiendo un estado uniforme de tensión, incluyendo las tensiones tangenciales inducidas por las
diferentes orientaciones de las ﬁbras de las probetas. Realizaron ensayos con probetas bañadas
y sin baño, y a partir de los datos obtenidos desarrollaron dos modelos sensibles a la velocidad
de deformación para obtener la resistencia a compresión. Los valores de las resistencias a com-
presión obtenidos con uno u otro modelo resultaron ser cercanos, aunque cuando aumenta el
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ángulo de orientación de las ﬁbras recomiendan bañar las probetas.
En el año 2010, Koerber et al. [56] realizaron ensayos de compresión y cortadura en el plano
variando la velocidad de deformación para investigar el efecto de esta última en varias propie-
dades mecánicas de laminados unidireccionales de ﬁbra de carbono IM7 y matriz epoxi 8552.
Para obtener las deformaciones en los ensayos de cortadura emplearon la correlación digital de
imágenes. Al igual que el resto de trabajos citados, analizaron la dependencia de las propiedades
mecánicas con la velocidad de deformación, pero además, compararon sus resultados experimen-
tales con las curvas de fallo obtenidas con el criterio de Puck, obteniéndose resultados precisos
con dicho criterio.
En el año 2016, X. Li et al. [57] analizaron la inﬂuencia de la velocidad de deformación en las
propiedades mecánicas mediante ensayos de tracción y compresión de laminados de tipo tejido
variando la velocidad de deformación. Al contrario que en materiales laminados con ﬁbras lar-
gas, la resistencia a compresión no aumenta tanto con la velocidad de deformación, en cambio
la resistencia a tracción sí aumenta considerablemente.
Respecto a los segundos trabajos, los trabajos más relevantes que analizan la compresión de
tubos de paredes de CFRP son los realizados por Mamalis et al. [58,59] en los años 2005 y 2006.
En el primero de ellos, fabricaron tubos con tres diferentes secuencias de apilamiento y contenido
de ﬁbras en volumen, y estudiaron la compresión estática y dinámica de ellos analizando cómo
colapsaban, las curvas carga-desplazamiento, la carga máxima y media a compresión soportada
y la energía absorbida durante la compresión, así como la inﬂuencia de la geometría del tubo
(longitud, relación de aspecto y espesor de pared) y la velocidad de deformación.
En el segundo trabajo, llevaron a cabo una serie de simulaciones numéricas en el software co-
mercial de elementos ﬁnitos LS-DYNA3D para analizar numéricamente la compresión estática
y dinámica de tubos con las mismas características que los ensayados experimentalmente en
su trabajo previo, obteniendo resultados muy similares a los experimentales en los modos de
colapso de los tubos, en la máxima carga a compresión que soportan y en la energía absorbida
durante la compresión.
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2.4. Modelización numérica de materiales compuestos
La modelización numérica de materiales compuestos, en concreto de los materiales compuestos
laminados, ha experimentado un importante auge en los últimos años debido a su extendido uso y
al gran coste que supone realizar ensayos experimentales con estos materiales. Eliminar, en parte,
la necesidad de ensayos experimentales es uno de los objetivos de la industria aeronáutica, y
para ello es necesario disponer de modelos numéricos que reproduzcan lo más ﬁelmente posible el
comportamiento de los materiales compuestos laminados. Existen numerosos modelos numéricos
desarrollados, y gran parte ellos reproducen el fallo intralaminar de estos materiales, tanto en
laminados unidireccionales [6066] como tipo tejido [40, 67, 68]. Respecto al fallo interlaminar,
también se han desarrollado bastantes modelos [6,40,69], y pueden aplicarse independientemente
del tipo de laminado, unidireccional o tejido.
Debido al gran número de teorías y modelos de fallo para estos materiales, a principios de los
noventa en un encuentro de expertos en St Albans (Reino Unido), se planteó la necesidad de
evaluar los modelos de predicción del fallo existentes para materiales compuestos laminados de
matriz polimérica. De esta necesidad surgió el primer ejercicio llamado "World Wide Failure
Exercise"(WWFE) [70]. Los principales objetivos de este encuentro fueron:
Establecer el nivel de madurez de las teorías existentes para predecir el fallo de laminados
de matriz polimérica (FRP).
Eliminar el espacio existente entre los ingenieros teóricos y los ingenieros de diseño.
Estimular a la comunidad investigadora de materiales compuestos para proveer de mejores
herramientas a ingenieros de diseño para predecir correctamente el fallo de los FRP.
El resultado de este ejercicio fue que se presentaron quince diferentes teorías de predicción de
fallo, las cuales se emplearon para comparar sus resultados con unos experimentales suminis-
trados por la organización del encuentro. Las teorías presentadas en esta primera edición del
WWFE tenían una importante limitación, y es que solamente eran válidas para casos de carga
bidimensionales, y además no se incluyó ningún modelo basado en la metodología del daño
continuo, todos los modelos tratados eran modelos de daño desacoplados o "ply discount"(una
vez se cumple algún criterio de fallo el material se daña totalmente) por lo que no tenían en
cuenta el daño sub-crítico previo al fallo total de los materiales compuestos laminados.
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La necesidad de continuar mejorando los criterios de fallo para laminados de matriz polimérica
llevó a los autores del primer encuentro a organizar el "Second World Wide Failure Exercise".
Este segundo ejercicio se desarrolló principalmente para evaluar las distintas teorías de fallo
existentes bajo cargas tridimensionales, siguiendo la misma ﬁlosofía del primer ejercicio: cada
grupo/autor explica su teoría de fallo, se comparan los resultados de dichas teorías y los casos
experimentales suministrados por la organización y se exponen los resultados de dichas com-
paraciones. Un dato importante a destacar es que prácticamente la totalidad de los modelos
presentados (todos menos el modelo que emplea la teoría de fallo de Christensen [71]) contaban
con degradación del material, (se basaban en la metodología del daño continuo al contrario que
en el WWFE-I) de forma que se tenía en cuenta la capacidad de laminados multidireccionales
de seguir soportando carga después del fallo inicial de éstos.
Ambos ejercicios (WWFE-I y WWFE-II) arrojaron resultados parecidos: pocas teorías obtuvie-
ron correlaciones aceptables con los datos experimentales (±50%) en el 75% de los experimen-
tos. La principal contribución de estos dos primeros ejercicios fue el poder comparar todas las
herramientas existentes bajo estados de carga bidimensionales en el primero y tridimensionales
en el segundo ejercicio, y comprobar la madurez de los modelos presentados en este último.
El siguiente paso natural era continuar desarrollando las teorías del segundo ejercicio. Por ello,
se ha organizado el "Third World Wide Failure Exercise", en el que los modelos ya bastante
desarrollados presentados emplean un mejorado daño progresivo del laminado. Precisamente,
el principal objetivo de este tercer ejercicio es comprobar la madurez de estos modelos de fallo
capaces de modelar daño sub-crítico.
2.4.1. Modelos sin evolución del daño o desacoplados
En esta sección se detallan algunos de los modelos de daño desacoplados o sin evolución del
daño tridimensionales más ampliamente utilizados:
Modelos de Tsai-Wu y de Tsai-Hill [72, 73]
Estos modelos fueron de los primeros en desarrollarse, y proponen una única función polinómica
basada en las tensiones (σij) para deﬁnir cuándo se produce el fallo. Cuando sus criterios alcan-
zan la unidad se produce la pérdida de capacidad resistente del material. No diferencian entre el
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fallo de ﬁbras y de matriz y están basados en el fallo dúctil de materiales ortótropos. Tanto en
el criterio de fallo de Tsai-Hill (ecuación 2.1) como en el propuesto por Tsai-Wu (ecuación 2.2)
aparecen diferentes coeﬁcientes que representan las tensiones de rotura del laminado (X, Y, S12)
o funciones de ellas (Fij).
Modelo de Tsai-Hill en 3D:
If =
σ211
X2
+
σ222
Y 2
+
σ233
Z2
− σ11σ22( 1
X2
+
1
Y 2
− 1
Z2
)− σ11σ33( 1
X2
− 1
Y 2
+
1
Z2
)
−σ22σ33(− 1
X2
+
1
Y 2
+
1
Z2
) +
σ212
S212
+
σ213
S213
+
σ223
S223
(2.1)
Donde X,Y y Z son, respectivamente, las tensiones de rotura en dirección paralela y
perpendicular, en dos direcciones, a las ﬁbras; S12,S13 y S23 son las resistencias a cortadura
en los diferentes planos de la lámina.
Modelo de Tsai-Wu en 3D:
If = F1σ11 + F2σ22 + F3σ33 + F11σ
2
11 + F22σ
2
22 + F33σ
2
33 + F4σ23 + F5σ13 + F6σ12
+F44σ
2
23 + F55σ
2
13 + F66σ
2
12 + 2F12σ11σ22 + 2F13σ11σ33 + 2F23σ22σ33
(2.2)
En este criterio en lugar de aparecer las tensiones de rotura explícitamente, aparecen
funciones de ellas (Fij), las cuales diﬁeren según sea el estado de carga, a compresión o a
tracción.
La principal diferencia entre ambos modelos es la diferenciación que realiza el de Tsai-Wu entre
estados de tracción y de compresión.
Modelo de Hashin 3D
El modelo original propuesto por Hashin-Rotem [60] se desarrolló con el ﬁn de simular el com-
portamiento de los materiales compuestos ante cargas cíclicas de tracción. Posteriormente, Z.
Hashin [74] amplió el modelo para tener en cuenta diferentes mecanismos de fallo relacionados
con la compresión. En este modelo, al contrario de Tsai-Hill y Tsai-Wu, se distingue entre el
fallo de la matriz y el fallo de las ﬁbras. Además, se parte de la consideración de que el fallo de
la matriz se produce de manera frágil, por lo que es necesario basarse en el criterio de Mohr-
Coulomb para determinar el plano de fractura, y no usar criterios basados en una rotura dúctil
del material, como lo hacen los criterios de Tsai-Hill y Tsai-Wu. El criterio formula diferentes
funciones basadas en tensiones para cada uno de los mecanismos que originan el fallo:
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Rotura de ﬁbras a tracción: σ11 > 0
eft =
(
σ11
XT
)2
+
σ212 + σ
2
13
S212
(2.3)
donde XT es la resistencia a tracción en la dirección de las ﬁbras, y S12 es la resistencia a
cortadura en el plano de la lámina. Este criterio es una extensión del de tensión máxima,
al cual se ha incluido la contribución de la cortadura en el plano del laminado.
Rotura de ﬁbras a compresión: σ11 < 0
efc =
|σ11|
XC
(2.4)
donde XC es la resistencia a compresión en dirección de las ﬁbras
Rotura de matriz a tracción: (σ22 + σ33) > 0
emt =
(
σ22 + σ33
YT
)2
+
σ212 + σ
2
13
S212
+
σ223 − σ22σ33
S223
(2.5)
siendo YT la resistencia del laminado a tracción en dirección perpendicular a las ﬁbras y
S23 es la resistencia a cortadura en el plano 23 de la lámina.
Rotura de matriz a compresión: (σ22 + σ33) < 0
emc =
[(
YC
2S23
)2
− 1
]
σ22 + σ23
YC
+
(
σ22 + σ33
2S23
)2
+
σ212 + σ
2
13
S212
+
σ223 − σ22σ33
S223
(2.6)
donde YC es la resistencia del laminado ante cargas de compresión en dirección perpendi-
cular a las ﬁbras.
De acuerdo con este modelo, el material es elástico ortótropo hasta el fallo (ei = 1), tras el cual
pierde la capacidad resistente en la dirección de la tensión predominante en cada mecanismo de
fallo.
Modelo de Puck [62,63]
Este modelo, al igual que el criterio de Hashin, propone diferentes ecuaciones para cada uno
de los modos de fallo contemplados, en este caso fallo de las ﬁbras y fallo de la matriz, tanto a
tensión como a compresión. La principal aportación de éste fue su precisa modelización del fallo
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de la matriz. En el criterio 2-D Puck consideró tres modos de fallo diferentes, y cada uno de
ellos asociado a un ángulo de fractura. En el modelo tridimensional, la expresión para el ángulo
de fractura es:
θf =
1
2
cos−1
[ −pc⊥⊥
1 + pc⊥⊥
]
(2.7)
donde pc⊥⊥ es un parámetro de inclinación cuyo valor recomendado en función del material
empleado puede consultarse en la tesis de Matthias Deuschle [75]. Este ángulo de fractura se
utiliza para calcular las tensiones sobre el plano de acción (θ = θf ) (ecuación 2.8):
σn(θ) = σ2 · cos2θ + σ3 · sen2θ + 2τ23 · senθ · cosθ
τnt(θ) = σ3 · senθ · cosθ − σ2 · senθ · cosθ + τ23 · (cos2θ − sen2θ)
τnl(θ) = τ31 · senθ + τ21 · cosθ
(2.8)
El caso de carga más común es aquel en el que las tres tensiones, σn,τnt y τnl, actúan a la vez en
el plano de fractura. Habrá diferentes combinaciones y la diferencia sustancial entre ellas vendrá
determinada por el signo algebraico de la tensión σn. Si dicha tensión es positiva se evalúa la
expresión 2.9 mientras que si es negativa, debe evaluarse la expresión 2.10:
σn ≥ 0
fIFF (θ) =
√√√√(τnt(θ)
RA⊥⊥
)2
+
(
τnl(θ)
R⊥‖
)2
+
[(
1
Rt⊥
− p
t
⊥ψ
RA⊥ψ
)
σn(θ)
]2
+
pt⊥ψ
RA⊥ψ
σn(θ) (2.9)
σn < 0
fIFF (θ) =
√√√√(τnt(θ)
RA⊥⊥
)2
+
(
τnl(θ)
R⊥‖
)2
+
(
pc⊥ψ
RA⊥ψ
σn(θ)
)2
+
pc⊥ψ
RA⊥ψ
σn(θ) (2.10)
con
pt,c⊥ψ
RA⊥ψ
=
pt,c⊥⊥
RA⊥⊥
cos2ψ +
pt,c⊥‖
R⊥‖
sen2ψ (2.11)
y
RA⊥⊥ =
Rc⊥
2(1 + pc⊥⊥)
(2.12)
donde Rc⊥ es la resistencia a compresión del material en dirección perpendicular a las ﬁbras;
pt⊥⊥,p
t,c
⊥‖ son parámetros de inclinación de diferentes curvas de los criterios cuyos valores re-
comendados pueden consultarse en la tesis de Matthias Deuschle [75]; Rt⊥ es la resistencia a
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tracción del material en dirección perpendicular a las ﬁbras; R⊥‖ es la resistencia del material
a cortadura S12; θ es el ángulo del plano de acción; y ψ es el ángulo de la tensión resultante a
cortadura en el plano de acción y se obtiene con:
cos2ψ =
τ 2nt
τ 2nt + τ
2
nl
sen2ψ =
τ 2nl
τ 2nt + τ
2
nl
(2.13)
Para el fallo en las ﬁbras, se emplea la expresión:
fFF =
1
±Rt,c‖
[
σ1 −
(
ν⊥‖ − ν⊥‖f ·mσf
E‖
E‖f
)
(σ2 + σ3)
]
con
 Rt‖ si [...] ≥ 0−Rc‖ si [...] < 0
(2.14)
donde Rt,c‖ son las resistencias del material en dirección paralela a las ﬁbras; ν⊥‖ es el coeﬁciente
de Poisson del material en dirección 12; ν⊥‖f es el coeﬁciente de Poisson de las ﬁbras en dirección
12; mσf es un factor de magniﬁcación; E‖ es la rigidez del material en dirección paralela a las
ﬁbras; y E‖f es la rigidez longitudinal de las ﬁbras.
Modelo de LaRC04 [65]
Se desarrolla a partir de un profundo estudio micromecánico de los procesos presentes en cada
uno de los mecanismos de fallo para proponer los diferentes criterios para cada modo de fallo.
Además, se incorpora el concepto de tensiones in situ, las cuales tienen en cuenta la variación
de la resistencia de las láminas en función de su espesor. La otra aportación de este criterio fue
establecer que la rotura a compresión de las ﬁbras se debe al fenómeno de la desalineación de
las láminas o `ﬁber kinking'. Los criterios de fallo propuestos son:
Rotura de ﬁbras a tracción:
σ11
XT
= 1 (2.15)
Rotura de ﬁbras a compresión (las tensiones están referidas al sistema de coordenadas
de la banda de cortadura o 'kink band' que provoca este tipo de rotura, indicado por el
subíndice m). Hay tres criterios según el estado tensional.
Para σ2m2m < 0 :
|τ1m2m|
SLis − ηLσ2m2m
= 1 (2.16)
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Para σ1m1m < 0 y σ2m2m < 0 :(
τTm
ST − ηTσmn
)2
+
(
τLm
ST − ηLσmn
)2
= 1 (2.17)
Para σ2m2m > 0 :
(1− g) σ22
Y Tis
+ g
(
σ22
Y Tis
)2
+
Λ23σ
2
23 + χ(γ12)
χ(γu12 is)
= 1 (2.18)
siendo g = Λ22
Y Tis
χ(γu12 is), Λ22 = Λ23 = 2
(
1
E22
− ν221
E11
)
, Y Tis es la resistencia transversal in
situ de la lámina y γu12 is es la deformación tangencial in situ de rotura en el plano de la
lámina.
Rotura de matriz a tracción:
(1− g) σ22
Y Tis
+ g
(
σ22
Y Tis
)2
+
Λ23σ
2
23 + χ(γ12)
χ(γu12 is)
= 1 (2.19)
Rotura de matriz a compresión:(
τT
ST − ηTσn
)2
+
(
τL
SL − ηLσn
)2
= 1 (2.20)
donde SL y ST son las resistencias a cortadura longitudinal y transversal; χ(γ12) es la
energía almacenada debida a la cortadura; χ(γ12uis) es la energía almacenada debida a la
cortadura cuando se alcanza la deformación de rotura de la lámina γ12uis ; τ
T y τL son las
tensiones tangenciales al plano de fractura, la primera de ellas trasversal a las ﬁbras y la
segunda paralela a las ﬁbras; σn es la tensión perpendicular al plano de fractura; y ηT y
ηL son las pendientes del criterio de Mohr-Coulomb correspondientes.
2.4.2. Modelos con evolución del daño o de daño continuo
En estructuras formadas por materiales compuestos laminados, no es suﬁciente utilizar criterios
sin evolución del daño para describir correctamente el fallo del material, debido a la capacidad
que tienen dichos materiales de acumular daño entre el comienzo del fallo y el colapso ﬁnal de
la estructura. Por ello, se recurre a los modelos de daño continuo, basados en la mecánica del
daño continuo. Es una herramienta muy adecuada para describir el descenso progresivo de las
propiedades elásticas de los laminados.
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La forma más sencilla de describir el daño es utilizando una única variable escalar, como el mode-
lo propuesto por Kachanov [76], primer autor en introducir el concepto de daño; aunque, debido
a la naturaleza direccionada del daño en los materiales compuestos, en general se representa
de manera tensorial. Después del pionero trabajo de Kachanov, se han desarrollado numerosos
modelos que utilizan tanto tensores de segundo orden [7782] como de cuarto orden [8388]
para describir el daño. Los tensores de segundo orden describen un material isótropo inicial y
ortótropo cuando evoluciona el daño, mientras que los de cuarto orden eliminan cualquier tipo
de simetría en los tensores, lo que se traduce en un método más general para simular el daño
de estos materiales.
Escalas
Un aspecto importante de los modelos de daño continuo es la escala en la que se deﬁne el
modelo. Se pueden distinguir tres escalas en los materiales compuestos:
Microescala: es la escala en la que se utilizan las ecuaciones constitutivas de cada compo-
nente: matriz, ﬁbra e interfase matriz-ﬁbra. Cada componente por separado es analizado
y posteriormente se obtiene el comportamiento del conjunto mediante alguna forma de
homogenización. El objetivo de desarrollar modelos en esta escala es obtener las variables
de estado del problema micro-mecánico y a partir de ellas determinar las del problema
macro-mecánico.
Mesoescala: es la escala donde se pueden deﬁnir las ecuaciones constitutivas continuas para
el análisis mecánico y donde los fenómenos de la microescala pueden ser promediados y
tratados como continuos. En esta escala las láminas se consideran sólidos homogéneos, al
contrario que en la microescala, y se utilizan propiedades del conjunto obtenidas a partir de
ensayos simples de láminas aisladas. La mayoría de los modelos de daño se obtienen a partir
de la termodinámica de los procesos irreversibles, pero es necesario deﬁnir previamente
las variables internas y en general la termodinámica no es suﬁciente para deﬁnirlas.
Macroescala: es la escala de las estructuras que se pretenden analizar.
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Enfoques de interpretación del daño
Los modelos de daño continuo se basan en diferentes hipótesis para deﬁnir la transformación
producida por el daño sobre el material. Una interpretación del daño continuo ampliamente
utilizada por diferentes autores [10] consiste en deﬁnir un espacio ﬁcticio no dañado que se
obtiene a partir del campo de tensiones y deformaciones reales a través de una transformación.
Las tensiones y deformaciones del espacio ﬁcticio son las conocidas como efectivas. Para deﬁnir
la transformación entre ambos espacios, ﬁcticio no dañado y real dañado, existen diferentes
métodos/hipótesis:
Figura 2.20: Principio de equivalencia de deformaciones (A), principio de equivalencia de ten-
siones (B) y principio de equivalencia de energía (C).
Principio de equivalencia de deformaciones (ﬁgura 2.20 (A)): según este princi-
pio, la deformación de un estado real, bajo una tensión aplicada, es la misma deformación
asociada con el estado ﬁcticio no dañado bajo una tensión efectiva aplicada. Esta equi-
valencia implica que ambos espacios fallan en paralelo. Para transformar el tensor de
tensiones nominal (σ) en el tensor de tensiones efectivas (σ) se emplea un tensor de daño
(M):
σ = M−1 : σ (2.21)
donde el tensor de daño puede deﬁnirse, en notación de Voigt, como la matriz:
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M =

1− d1 0 0 0 0 0
0 1− d2 0 0 0 0
0 0 1− d3 0 0 0
0 0 0 1− d4 0 0
0 0 0 0 1− d5 0
0 0 0 0 0 1− d6

(2.22)
Para un caso unidimensional:
σ =
1
1− d σ (2.23)
El modelo desarrollado en esta tesis se basa en este principio de interpretación del daño.
Principio de equivalencia de tensiones (ﬁgura 2.20 (B)): según este otro enfoque,
la tensión de un estado real bajo una deformación aplicada, es equivalente a la asociada
con un estado ﬁcticio bajo una deformación efectiva aplicada. Esta equivalencia implica
que ambos espacios fallan en paralelo. Para obtener las deformaciones efectivas se emplea
el mismo tensor que en el principio de equivalencia de deformaciones:
ε = M : ε (2.24)
Para un caso unidimensional:
ε = (1− d) ε (2.25)
Principio de equivalencia de energía (ﬁgura 2.20 (C)): bajo este enfoque, la energía
de deformación asociada con un estado real bajo una tensión aplicada es equivalente a la
asociada con su estado ﬁcticio no dañado equivalente. Con esta interpretación del daño,
ni la tensión ni la deformación efectivas coinciden con las reales, y además, la densidad de
energía elástica real y efectiva deben ser iguales, lo que arroja la relación constitutiva:
σ = (M : C0 : M) : ε (2.26)
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Modelos numéricos
A continuación se detallan algunos modelos con evolución del daño o de daño continuo desta-
cados entre los disponibles en la literatura.
Modelo de Matzenmiller et al. [77]
En este modelo numérico, el autor emplea como criterios de activación del daño el criterio
de Hashin [60]. En cuanto a la interpretación del daño, el autor se basa en el principio de
equivalencia de deformaciones para deﬁnir como operador del daño la matriz M :
M =

1
1−ω11 0 0
0 1
1−ω22 0
0 0 1
1−ω12
 (2.27)
donde ω11, ω22 y ω12 son los parámetros de daño; los dos primeros, correspondientes al daño
en ﬁbras y matriz respectivamente, asumen diferentes valores para tensión o compresión,
mientras que el parámetro correspondiente al daño tangencial no. El tensor de ﬂexibilidad
del modelo, escrito en notación de Voigt, es:
H =

1
(1−ω11)E1 −ν21E1 0
−ν12
E2
1
(1−ω22)E2 0
0 0 1
(1−ω12)G12
 (2.28)
Y el tensor constitutivo, en notación de Voigt:
C(ω) =
1
D

(1− ω11)E1 (1− ω11)(1− ω22)ν21E2 0
(1− ω11)(1− ω22)ν12E1 (1− ω22)E2 0
0 0 D(1− ω12)G12
 (2.29)
donde:
D = 1− (1− ω11)(1− ω22)ν12ν21 (2.30)
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La evolución de los parámetros de daño (ω˙11c,t, ω˙22c,t y ω˙12) viene determinada por:
ω˙11c,t
ω˙22c,t
ω˙12
 =
γ1c,t

∂Q1
∂Y1c,t
∂Q1
∂Y2c,t
∂Q1
∂Y12c,t
[ ∂g1∂ε11 ∂g1∂ε22 ∂g1∂ε12 ]


ε˙11c,t
ε˙22c,t
ε˙12
+
+
γ2c,t

∂Q2
∂Y1c,t
∂Q2
∂Y2c,t
∂Q2
∂Y12c,t
[ ∂g2∂ε11 ∂g2∂ε22 ∂g2∂ε12 ]


ε˙11c,t
ε˙22c,t
ε˙12

(2.31)
donde γ1c,t, γ2c,t son funciones de crecimiento (Matzenmiller [77] propone unas expresiones
en su artículo),Q1, Q2 son potenciales de evolución, necesarios para determinar la dirección
del daño (Matzenmiller [77] propone dos tipos, uno lineal y otro cuadrático), g1, g2 son los
criterios de activación del daño en dirección de las ﬁbras y la matriz, respectivamente, y
Y1c,t, Y2c,t, Y12c,t son las fuerzas termodinámicas conjugadas.
El modelo está desarrollado bajo un riguroso marco termodinámico y los parámetros de
daño evolucionan de 0 a 1 desde el momento en el que se activa el daño.
Modelo de Barbero et al. [89, 90]
El modelo desarrollado por Ever J. Barbero emplea como activación del daño el criterio
de Tsai-Wu [73], quien considera un único criterio de activación. Una vez se activa el daño,
se utiliza la hipótesis del principio de equivalencia de energía para calcular las tensiones
y deformaciones efectivas:
σ = M−1 : σ
ε = M : ε
(2.32)
El modelo emplea la matriz de daño M:
M =

1− d1 0 0
0 1− d2 0
0 0
√
(1− d1)(1− d2)
 (2.33)
donde d1 y d2 son los parámetros del daño en las ﬁbras y en la matriz, respectivamente.
El tensor constitutivo del modelo, en notación de Voigt, se obtiene como:
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Cd = M C0 M =

(1− d1)2 E11−ν12ν21 (1− d1,2) ν21E11−ν12ν21 0
(1− d1,2) ν12E21−ν12ν21 (1− d2)2 E21−ν12ν21 0
0 0 (1− d1,2)G12
 (2.34)
con
(1− d1,2) = (1− d1)(1− d2) (2.35)
La evolución del tensor de los parámetros de daño viene dada por la expresión:
D˙ = µ
[
J : Y√
Y : J : Y
]
(2.36)
donde µ es un factor multiplicador del daño, J es un tensor de constantes intermedias del
material (cuyo proceso de obtención está descrito en [90]) e Y es el tensor de las fuerzas
termodinámicas, cuya expresión en notación de Voigt es:
Y =

1
1−d1
(
C011
(1−d1)2σ
2
1 +
C012
(1−d1)(1−d2)σ1σ2 +
C033
(1−d1)(1−d2)σ
2
12
)
1
1−d2
(
C022
(1−d2)2σ
2
2 +
C012
(1−d1)(1−d2)σ1σ2 +
C033
(1−d1)(1−d2)σ
2
12
)
0
 (2.37)
Los parámetros de daño evolucionan desde 0 hasta unos valores críticos propuestos por el
autor.
Modelo de Linde et al. [91]
El modelo desarrollado por el autor se emplea en las láminas de ﬁbra de vidrio y epoxi de
los materiales laminados con metal y ﬁbras (FML). Estos materiales poseen láminas de
ﬁbra de vidrio y matriz epoxi y láminas de aluminio. El modelo para las láminas de ﬁbra
de vidrio y epoxi emplea dos criterios de iniciación del fallo basados en deformaciones,
uno para las ﬁbras:
ff =
√
ε11,t
ε11,c
ε211 +
(
ε11,t −
ε211,t
ε11,c
)
ε11 (2.38)
y otro para la matriz:
fm =
√
ε22,t
ε22,c
ε222 +
(
ε22,t −
ε222,t
ε22,c
)
ε22 +
(
ε22,t
ε12,s
)2
ε212 (2.39)
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donde ε11,t, ε22,t, ε11,c, ε22,c y ε12,s son las deformaciones últimas del material en dirección
de las ﬁbras y matriz, tanto a tracción como a compresión, y la deformación última en
dirección tangencial. Cuando el criterio de ﬁbras alcanza el valor de ε11,t o ε11,c se produce
la iniciación del daño en dirección de las ﬁbras a tracción o compresión. De manera idéntica
ocurre en el caso de la matriz cuando se alcanza en su criterio el valor de ε22,t o ε22,c. Una
vez se inicia el fallo, se degrada el material en la dirección correspondiente mediante unas
leyes de daño, en este caso dos, una para las ﬁbras y otra para la matriz, que se introducen
en el tensor constitutivo. Dichas leyes de daño son, para las ﬁbras:
df = 1− ε11,t
ff
e(−C11ε11,t(ff−ε11,t)/Gf ) (2.40)
y para la matriz:
dm = 1− ε22,t
fm
e(−C22ε22,t(fm−ε22,t)/Gm) (2.41)
donde Gf y Gm son las energías de fractura de las ﬁbras y de la matriz, respectivamente.
C11 y C22 son componentes (sin dañar) del tensor constitutivo, que en notación de Voigt
se expresa como la matriz:
C =

(1− df )C11 (1− df,m)C12 (1− df )C13 0 0 0
(1− dm)C22 (1− df,m)C23 0 0 0
C33 0 0 0
(1− df,m)C44 0 0
sim C55 0
C66

(2.42)
donde
(1− df,m) = (1− df )(1− dm); ∆ = 1− ν12ν21 − ν23ν32 − ν31ν13 − 2ν21ν32ν13
C11 =
E1(1− ν23ν32)
∆
; C22 =
E2(1− ν13ν31)
∆
; C33 =
E3(1− ν12ν21)
∆
C12 =
E2(ν12 − ν13ν32)
∆
; C13 =
E2(ν13 − ν12ν23)
∆
; C23 =
E3(ν23 − ν21ν13)
∆
C44 = G12; C55 = G13; C66 = G23
(2.43)
Las tensiones se calculan como:
σ = C ε (2.44)
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Modelo de Maimí et al. [10] El modelo de daño continuo desarrollado por P.Maimí
predice el inicio y la evolución de los mecanismos de fallo intralaminares de materiales
compuestos laminados de matriz polimérica y ﬁbras largas: tracción y compresión de las
ﬁbras y de la matriz. Dicho modelo se basa en la termodinámica de los procesos irrever-
sibles, marco general para la formulación de modelos constitutivos.
Para la activación del daño se emplea el criterio de LaRC04 [65], y para su evolución
se utilizan unos parámetros escalares de daño, presentes en la energía libre en el campo
complementario, cuya expresión propuesta es:
G =
σ211
2(1− d1)E1 +
σ222
2(1− d2)E2 +
σ212
2(1− d6)G12 −
ν12
E1
σ11σ22
+ (α11σ11 + α22σ22)∆T + (β11σ11 + β22σ22)∆M
(2.45)
donde d1 es el parámetro de daño en dirección longitudinal, d2 es el parámetro de daño
en dirección transversal, d6 es el parámetro de daño en dirección tangencial, α11 y α22 son
los coeﬁcientes de expansión térmica en dirección longitudinal y transversal, β11 y β22 son
los coeﬁcientes de expansión higroscópica en dirección longitudinal y transversal, y ∆T y
∆M son las diferencias de temperatura y humedad respecto a los valores de referencia.
Para garantizar la irreversibilidad termodinámica de los procesos disipativos, el daño y
la plasticidad, el incremento de energía libre complementaria G˙ menos el incremento de
trabajo externo σ˙ : ε suministrado al sólido a deformación constante debe ser mayor o
igual que 0:
G˙− σ˙ : ε ≥ 0 (2.46)
Expandiendo la expresión y considerando el régimen elástico lineal, el tensor de ﬂexibili-
dad, en notación de Voigt, puede escribirse como la matriz:
H =

1
(1−d1)E1 −ν21E2 0
−ν12
E1
1
(1−d2)E2 0
0 0 1
(1−d6)G12
 (2.47)
El modelo tiene en cuenta la unilateralidad del daño (cierre de grietas al invertir el signo
de las cargas) utilizando dos variables de daño asociadas con el daño transversal y dos más
44 2.4. Modelización numérica de materiales compuestos
asociadas con el longitudinal. En el daño a cortante no se tiene en cuenta este fenómeno.
Para determinar qué variable se utiliza como parámetro del daño en el modelo, el autor
emplea las siguientes expresiones, para el daño longitudinal:
d1 = d1+
〈σ11〉
|σ11| + d1−
〈−σ11〉
|σ11| (2.48)
y para el daño transversal:
d2 = d2+
〈σ22〉
|σ22| + d2−
〈−σ22〉
|σ22| (2.49)
donde d1+ y d1− son las variables de daño para tracción y compresión en dirección de las
ﬁbras, d2+ y d2− son las variables de daño para tracción y compresión en dirección de la
matriz y 〈σ〉 es el operador de McCauley deﬁnido como 〈σ11〉 = (σ+ |σ|)/2. En el modelo
se proponen las siguientes leyes para la evolución de las variables del daño:
• Tracción longitudinal: se deﬁnen dos posibles leyes de evolución, una lineal y otra
lineal-exponencial, siendo esta última la que obtiene una respuesta más realista [92].
Figura 2.21: Relación constitutiva a tracción longitudinal [10].
La primera respuesta lineal produce una fuerte reducción de la tensión soportada has-
ta un valor de referencia a partir del cual la degradación de la tensión es exponencial
(ver ﬁgura 2.21). Las expresiones para la ley de daño son:
d1+ = 1 +
K1
E1
− K1 + E1
E1rL+
si rL+ ≤ rFL+
d1+ = 1− (1− dF1+)
rFL+
rL+
exp
[
A1+
(
1− rL+
rFL+
)]
si rL+ ≥ rFL+
(2.50)
donde rL+ y rFL+ son unos parámetros detallados en [10].
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• Compresión longitudinal: la ley de evolución propuesta es:
d1− = 1− (1− d∗1−)(1− A±1 d1+) (2.51)
donde
d∗1− = 1−
1
rL−
exp(A1−(1− rL−)) (2.52)
donde el parámetro rL− también puede obtenerse de [10].
• Tracción transversal: se emplea una ley de evolución exponencial:
d2+ = 1− 1
f(rT+)
exp[A2+(1− f(rT+))] (2.53)
donde
f(rT+) =
1
2g2+
(
g2+ − 1 +
√
(1− g2+)2 + 4g2+r2T+
)
(2.54)
donde el parámetro rT+ también puede obtenerse de [10].
• Compresión transversal: al igual que en tracción, se emplea una ley exponencial:
d2− = 1− 1
rT−
exp[A2−(1− rT−)] (2.55)
donde el parámetro rT− también puede obtenerse de [10].
• Cortante en el plano: la expresión de la última variable de daño es:
d6 = 1− (1− d∗6)(1− d1+) (2.56)
donde
d∗6 = 1−
1
rT+
exp(A6(1− rT+)) (2.57)
Capítulo 3
Metodología experimental
3.1. Introducción
En este capítulo se detallan los ensayos experimentales realizados en la presente tesis, llevados a
cabo en el grupo de investigación Dinámica de Estructuras Ligeras empleando las instalaciones
para impactos de alta velocidad del departamento de Mecánica de Medios Continuos y Teoría
de Estructuras de la Universidad Carlos III de Madrid.
Los ensayos consistieron en la realización de impactos perpendiculares de fragmentos rectangu-
lares de CFRP contra una placa rígida. Como ya se ha mencionado anteriormente, no existen
trabajos similares previos, por lo que se ha desarrollado una nueva metodología experimental
para llevarlos a cabo.
En este capítulo se incluyen tres partes diferenciadas: una primera en la que se detalla el material
compuesto laminado empleado; una segunda en la que se detallan los dispositivos experimenta-
les utilizados; y una tercera y última parte en la que explica el procedimiento de los ensayos y
la adquisición de los datos necesarios para el análisis del impacto de los fragmentos.
3.2. Material compuesto empleado en los ensayos
El material compuesto laminado empleado en esta tesis se obtuvo a partir de unas placas
de 300 × 300 mm × mm (ﬁgura 3.1). Dicho laminado está constituido a partir de láminas
unidireccionales de ﬁbras largas de carbono AS4 en matriz polimérica epoxy 8552, y ha sido
fabricado por el Instituto Nacional de Técnica Aeroespacial (INTA) a partir de láminas pre-
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impregnadas suministradas por Hexcel Composites.
Figura 3.1: Laminado de ﬁbra de carbono - matriz epoxy.
Se fabricaron placas con dos espesores y secuencias de apilamiento diferentes (tabla 3.1); en
ambos casos se trata de secuencias comunes en estructuras aeronáuticas.
Laminado Secuencia de apilamiento Espesor
21 Láminas (45/− 45/90/0/90/− 45/45/90/0/90/0)S ′ 4 mm
32 Láminas (45/− 45/90/0/90/− 45/45/90/0/90/45/− 45/90/90/− 45/45)S 6 mm
Tabla 3.1: Secuencia de apilado de los laminados empleados.
Dichas placas fueron cortadas en fragmentos de 100× 42 mm×mm. Aunque sus dimensiones
son pequeñas en relación con una estructura aeronáutica, el objetivo de obtener fragmentos con
estas dimensiones es conseguir un impactador similar a un fragmento de material compuesto
que pudiera desprenderse de un motor de rótor abierto, situación que será necesario estudiar en
un futuro cuando se empleen motores de este tipo.
Figura 3.2: Corte por chorro de agua [11].
Para conseguir un corte preciso y un buen acabado se ha recurrido al corte por chorro de agua
(ﬁgura 3.2), procedimiento recomendado para este tipo de material.
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12 fragmentos 
de 100x42 mm
Figura 3.3: Fragmentos obtenidos a partir del laminado de ﬁbra de carbono - matriz epoxy [11].
El resultado obtenido puede verse en la ﬁgura 3.3. De cada placa de material se obtuvieron
12 fragmentos con la dimensión mayor orientada a 0o y 2 fragmentos con la dimensión mayor
orientada a 90o. En los ensayos se han empleado los fragmentos cuya dimensión mayor está
orientada a 0o y se han impactado contra la placa rígida por el lado más corto.
3.3. Dispositivos experimentales
En los ensayos ha sido necesario utilizar una serie de dispositivos: un lanzador neumático de
impulsión para acelerar los fragmentos, tres cámaras de alta velocidad y un sistema de ilumi-
nación para registrar los ensayos, una barrera láser para medir la velocidad de impacto de los
fragmentos y unos cartuchos necesarios para, principalmente, asegurar el impacto perpendicular
de los fragmentos contra la placa rígida. Todos estos dispositivos son detallados a continuación.
3.3.1. Lanzador neumático de impulsión y barrera láser
Uno de los dispositivos experimentales más importantes de la metodología experimental desa-
rrollada es el lanzador neumático de impulsión, fabricado por la empresa VTI (ﬁgura 3.4), capaz
de lanzar proyectiles de hasta 60 mm de diámetro. El equipo emplea aire a una presión máxima
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de 6 bares para acelerar el proyectil. La velocidad de impacto del proyectil se varía modiﬁcando
la presión del sistema de impulsión, que en los ensayos llevados a cabo se varió entre 100 y 1600
mbar.
Figura 3.4: Sistema neumático de impulsión.
A la salida del cañón hay situada una barrera láser que es atravesada por el proyectil; esta
barrera se compone de dos sensores que captan el paso del proyectil y envían una señal a un
ordenador que calcula la velocidad de impacto del proyectil.
3.3.2. Cámaras de alta velocidad y sistema de iluminación
Los ensayos realizados en esta tesis han sido grabados por tres cámaras digitales de alta velocidad
que han permitido, por un lado, conﬁrmar la velocidad inicial del impacto proporcionada por
los medidores láser y, por otro, obtener la evolución del desplazamiento del fragmento durante el
impacto. El desplazamiento del fragmento es fundamental para obtener la deceleración sufrida
por el mismo y la fuerza que produce su impacto.
(a) Cámaras de alta velocidad (b) Sistema de iluminación
Figura 3.5: Sistemas de grabación (a) e iluminación (b).
Se han empleado tres cámaras de la marca Photron: una del modelo Ultima APX-RS y dos
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placa. Para cumplir con estas especiﬁcaciones requeridas se decidió utilizar la impresión en
tres dimensiones con ácido poli-láctico (PLA) para fabricar los cartuchos. Para la fabricación
de dichos cartuchos se empleó una impresora 3-D de la marca Bq modelo Hephestos-2. Para
imprimir con este tipo de impresoras, el primer paso es realizar un modelo en cualquier software
de diseño asistido por ordenador (CAD), como por ejemplo FreeCad, empleado en esta tesis.
(a) Diseño del cartucho (b) Cartucho real
Figura 3.7: Cartucho para el lanzamiento de un fragmento de 6 mm de espesor.
En la ﬁgura 3.7 puede verse el diseño deﬁnitivo realizado por ordenador (a) y un cartucho im-
preso y colocado en el cañón (b), listo para ensayar. Hasta conseguir el diseño ﬁnal del cartucho
se diseñaron e imprimieron varios modelos previos de cartucho que no lograron un funciona-
miento adecuado, bien porque se deterioraban a lo largo del cañón o porque los fragmentos no
impactaban perpendicularmente a la placa rígida debido a la diﬁcultad para separar los car-
tuchos de los fragmentos antes del impacto sobre la placa rígida. El cartucho debe ser lo más
ligero posible pero también debe resistir el aire a presión del cañón que provoca su lanzamiento;
los fragmentos deben poder ser introducidos y sacados con facilidad de los cartuchos para que
cuando éstos se separen los fragmentos sigan su trayectoria perpendicular a la placa rígida.
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3.3.4. Retenedor de cartucho
El último dispositivo experimental descrito es fundamental para asegurar que el cartucho sobre
el que van alojados los fragmentos no impacte contra la placa rígida y que el impacto del
fragmento sea perpendicular a dicha placa.
Barreras
láser
Retenedor
de cartucho
Figura 3.8: Retenedor de cartucho.
En la ﬁgura 3.8 puede verse el retenedor de cartucho empleado en los ensayos experimentales,
que consiste en una placa de acero con una apertura en el centro de tamaño suﬁciente para
permitir el paso de los fragmentos de CFRP pero pequeña para permitir el paso de los cartuchos,
consiguiendo detenerlos de forma que sólo impactan los fragmentos contra la placa rígida. Este
dispositivo se encuentra justo después de las barreras láser. Una vez el cartucho con el fragmento
dentro atraviesa los sensores láser, llega al retenedor de cartucho e impacta contra él, dejando
pasar el fragmento libre a través de la apertura y deteniendo el cartucho para que no impacte
contra la placa rígida.
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3.4. Procedimiento de ensayo
El procedimiento seguido en los ensayos experimentales ha sido el mismo para los dos tipos de
fragmentos empleados:
Marcado del fragmento para su análisis con los vídeos. Se han colocado diversas marcas
y adhesivos sobre los fragmentos para facilitar la adquisición del desplazamiento y la
velocidad del fragmento a través del seguimiento en el vídeo de estas marcas.
Figura 3.9: Marcas y adhesivos colocados en los fragmentos.
En la ﬁgura 3.9 pueden verse las marcas y los adhesivos utilizados en un fragmento de
6 mm de espesor. Se diseñaron dos tipos diferentes de adhesivos y se realizaron mar-
cas rectangulares, circulares y en forma de líneas. Para obtener el desplazamiento de los
fragmentos se siguieron todas las marcas y adhesivos, comprobando que todas arrojaban
desplazamientos muy similares. Para los fragmentos más delgados se utilizaron marcas
similares y adhesivos idénticos adaptados al espesor de 4 mm.
Introducción del cartucho en el cañón para asegurar que existe el mínimo rozamiento
posible.
Colocación del fragmento dentro del cartucho. Se introduce el fragmento dentro del car-
tucho correspondiente y se comprueba que puede ser sacado del mismo con facilidad.
Después, el conjunto cartucho-fragmento se introduce en el cañón y se procede al cierre
de este último.
Por último, se escoge la presión de lanzamiento correspondiente para el ensayo y se procede
a su ejecución.
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En la ﬁgura 3.12 puede verse la dirección del impacto, donde se aprecian los siguientes disposi-
tivos experimentales: el tramo ﬁnal del cañón, la barrera láser, el retenedor de cartucho, una de
las cámaras de alta velocidad empleadas y la placa rígida sobre la que impactan los fragmentos.
Tras la realización de los ensayos el siguiente paso es obtener los datos necesarios a partir de
los vídeos grabados.
3.4.2. Adquisición de datos
La correcta adquisición de datos de los ensayos experimentales es una parte fundamental e
imprescindible para poder extraer conclusiones del comportamiento de los fragmentos de CFRP.
De todos los ensayos, en concreto de los vídeos de dichos ensayos, se obtienen dos datos:
Velocidad de impacto, que se obtiene para conﬁrmar la calculada por la barrera láser.
Desplazamiento del fragmento, que, una vez tratado, se utiliza para calcular la fuerza
transmitida por el impacto sobre la placa rígida.
Figura 3.13: Ejemplo de trayectoria obtenida con Tracker.
Como ya se ha mencionado anteriormente, se han obtenido la velocidad y los desplazamientos
de los fragmentos a través del seguimiento de alguna de las marcas o adhesivos colocados sobre
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ellos. Para ello, se ha empleado el software libre de análisis de vídeo y construcción de modelos
Tracker. En la ﬁgura 3.13 puede verse un ejemplo del desplazamiento de un fragmento obtenido
en la dirección del impacto.
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Figura 3.14: Desplazamiento original obtenido y suavizado frente al tiempo.
La medida del desplazamiento que se obtiene a partir de los vídeos posee cierto ruido, debido
en gran parte a las vibraciones en dirección transversal que se producen durante el impacto
de los fragmentos sobre la placa rígida. Esas pequeñas vibraciones provocan oscilaciones en
el desplazamiento del fragmento que son ampliﬁcadas al derivarse dos veces para obtener la
aceleración. Debido a esto último, se realiza un suavizado del desplazamiento mediante el uso
de la media móvil, lo que no modiﬁca prácticamente en nada los datos, como puede verse en la
ﬁgura 3.14. Con el desplazamiento suavizado, se obtiene la velocidad y después la aceleración
mediante sucesivas derivadas empleando diferencias ﬁnitas. Para estimar la fuerza de impacto
se utiliza el balance de momento lineal:
F dt = d(mv) = dm v + dv m (3.1)
donde F es la fuerza de impacto del fragmento, m su masa, que es variable durante el impacto,
y v su velocidad. Dado que la masa no es constante a lo largo del impacto, se ha considerado
una pérdida de masa lineal con el desplazamiento del fragmento:
m(x) = mi − mi −mf
xf
x(t) (3.2)
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donde mi y mf son la masa inicial y ﬁnal del fragmento respectivamente, x(t) el desplazamiento
del fragmento y xf el desplazamiento ﬁnal del fragmento. La ecuación 3.1 puede reescribirse
como:
F (t) = a(t)
[
mi − mi −mf
xf
x(t)
]
− v2(t)mi −mf
xf
(3.3)
donde a(t) es la aceleración del fragmento.
Las aceleraciones obtenidas para todos los impactos han sido ﬁltradas debido al excesivo ruido
que presentaban. Para escoger una correcta frecuencia de ﬁltrado, se realizó un análisis modal
de los fragmentos de ambos espesores en el software comercial de elementos ﬁnitos Abaqus, que
sirvieron para identiﬁcar la frecuencia del modo propio más similar al sufrido por los fragmentos
durante el impacto. Teniendo en cuenta dicha frecuencia, las aceleraciones obtenidas de los
fragmentos de 4 mm y 6 mm de espesor fueron ﬁltradas empleando un ﬁltro Butterworth de
paso bajo con una frecuencia de corte de 15000Hz. Se ha comprobado que el ﬁltrado de las
aceleraciones no ha provocado pérdida de energía en la señal ﬁltrada respecto a la original,
conﬁrmando que el ﬁltrado se ha realizado correctamente.
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Figura 3.15: Fuerza vs. tiempo para un impacto de un fragmento de 4mm a 104 m/s.
En la ﬁgura 3.15 puede verse la fuerza obtenida empleando la expresión 3.3 para un impacto a
104 m/s de un fragmento de 4 mm de espesor.
Capítulo 4
Metodología numérica
4.1. Introducción
En este capítulo se presenta la metodología numérica desarrollada en esta tesis. Para ello, este
capítulo se ha dividido en cuatro partes: en la primera, se incluye el desarrollo de un modelo
de daño continuo para materiales compuestos laminados; en la segunda, se muestra el esquema
de la implementación numérica en un código comercial de elementos ﬁnitos del modelo; en la
tercera, se realiza una veriﬁcación del modelo con casos numéricos sencillos; en la cuarta y última
parte, se detalla la metodología numérica desarrollada para reproducir los ensayos de impacto
de fragmentos de CFRP contra una placa rígida.
4.2. Modelo constitutivo de daño continuo para materiales
compuestos laminados
El modelo desarrollado en este trabajo presenta un comportamiento elástico lineal ortótropo
que ﬁnaliza cuando se cumple alguno de los criterios de iniciación del daño empleados, basados
en los formulados por Hashin [74] y adaptados a tres dimensiones.
En la literatura, los modelos constitutivos de daño continuo para materiales compuestos la-
minados tienen en cuenta el daño sub-crítico previo al daño total del material, es decir, tras
ﬁnalizar su comportamiento elástico inicial existe una evolución del daño previa al daño total
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del material. La inﬂuencia del daño se tiene en cuenta al calcular las tensiones del material:
σ = CD : ε (4.1)
donde σ es el tensor de tensiones del material, ε es el tensor de deformaciones del material y
CD es un tensor de rigidez de cuarto orden que depende del daño existente en el material.
4.2.1. Comportamiento elástico del modelo
El modelo de material presenta un comportamiento elástico lineal hasta la iniciación del daño.
Para calcular las tensiones del material se emplea la expresión 4.1, que para la zona elástica
coincide con:
σ = Co : ε (4.2)
donde Co es el tensor de rigidez de cuarto orden de un material ortótropo. Las tensiones (σ),
deformaciones (ε) y el tensor de rigidez (Co), escritos en notación de Voigt, pueden expresarse
como:
σ =

σ11
σ22
σ33
σ12
σ13
σ23

ε =

ε11
ε22
ε33
ε12
ε13
ε23

(4.3)
Co =

E1(1− ν23ν32)γ E1(ν21 + ν31ν23)γ E1(ν31 + ν21ν32)γ 0 0 0
E1(ν21 + ν31ν23)γ E2(1− ν13ν31)γ E2(ν32 + ν12ν31)γ 0 0 0
E1(ν31 + ν21ν32)γ E2(ν32 + ν12ν31)γ E3(1− ν12ν21)γ 0 0 0
0 0 0 G12 0 0
0 0 0 0 G13 0
0 0 0 0 0 G23

(4.4)
con
γ =
1
1− ν12ν21 − ν13ν31 − ν23ν32 − 2ν21ν32ν13 (4.5)
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El comportamiento elástico ﬁnaliza cuando se activa alguno de los criterios de daño explicados
en la siguiente sección, los cuales se evalúan introduciendo unas tensiones denominadas efectivas,
y que se calculan usando:
σ = Co : ε (4.6)
donde ε y Co son los ya citados tensores de deformaciones del material y de rigidez de cuarto
orden de un material ortótropo, respectivamente. Por lo tanto, las tensiones y las tensiones
efectivas coinciden en el régimen elástico (σ = σ).
4.2.2. Criterios de iniciación del daño
Los criterios de iniciación del daño empleados en el modelo numérico están basados en los
formulados por Hashin adaptados a tres dimensiones. Se distinguen cinco modos de fallo: ﬁbras
a tracción, ﬁbras a compresión, matriz a tracción, matriz a compresión y matriz a compresión
fuera del plano. A continuación se presentan los diferentes modos de fallo contemplados:
Rotura de ﬁbras a tracción: se evalúa cuando la tensión en dirección de las ﬁbras es positiva
(σ11 > 0).
eft =
(
σ11
XT
)2
(4.7)
donde XT es la resistencia a tracción en la dirección de las ﬁbras.
Rotura de ﬁbras a compresión: se evalúa cuando la tensión en dirección de las ﬁbras es
negativa (σ11 < 0).
efc =
(
σ11
XC
)2
(4.8)
donde XC es la resistencia a compresión en dirección de las ﬁbras
Rotura de matriz a tracción: se evalúa cuando la tensión en dirección de la matriz es
positiva (σ22 > 0).
emt =
(
σ22
YT
)2
+
(
σ12
S12
)2
+
(
σ23
S23
)2
(4.9)
donde YT es la resistencia del laminado a tracción en dirección perpendicular a las ﬁbras,
S23 es la resistencia a cortadura en el plano 23 del laminado y S12 es la resistencia a
cortadura en el plano 12 del laminado.
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Rotura de matriz a compresión: se evalúa cuando la tensión en dirección de la matriz es
negativa (σ22 < 0).
emc =
[(
YC
2S23
)2
− 1
]
σ22
YC
+
(
σ22
2S23
)2
+
(
σ12
S12
)2
+
(
σ23
S23
)2
(4.10)
donde YC es la resistencia del laminado ante cargas de compresión en dirección perpendi-
cular a las ﬁbras.
Rotura de matriz a compresión fuera del plano: se evalúa cuando la tensión en dirección
de la matriz fuera del plano es negativa (σ33 < 0).
emzc =
[(
ZC
2S23
)2
− 1
]
σ33
ZC
+
(
σ33
2S23
)2
+
(
σ13
S13
)2
+
(
σ23
S23
)2
(4.11)
donde ZC es la resistencia del laminado ante cargas de compresión en dirección perpendi-
cular a las ﬁbras y S13 es la resistencia a cortadura en el plano 13 del laminado.
Cuando alguno de los criterios de iniciación alcanza el valor de 1, se considera que el material
ha fallado y abandona la zona elástica, es decir, comienza a evolucionar el daño en la dirección
cuyo criterio de activación ha superado el valor de 1.
4.2.3. Leyes de evolución del daño
Tal y como se ha explicado anteriormente, el modelo desarrollado presenta un comportamiento
elástico que termina tras la activación de algún criterio de iniciación del daño, instante en el
que éste comienza a evolucionar hasta que se produce el daño total del material. Durante este
proceso es necesario asegurar que la energía absorbida por unidad de volumen es igual a la
energía de fractura del material (Gc) dividida por una longitud característica (lc) del modelo
de elementos ﬁnitos en el que se implemente el modelo numérico desarrollado. La evolución del
daño en el modelo es caracterizada a través de unas variables de daño, en concreto cinco, una
por cada modo de fallo contemplado: ﬁbras a tracción, ﬁbras a compresión, matriz a tracción,
matriz a compresión y matriz a compresión fuera del plano.
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σeq
εeqC
εeq εeq
d=0
d=1
σeq
o
o f
Gc
lc
A
1>d>0
σeq
σeq
O
d=1
εeq
Figura 4.1: Gráﬁca tensión-deformación equivalentes.
En la ﬁgura 4.1 se representa la curva tensión equivalente - deformación equivalente del modelo
para cualquier modo de fallo. Como ya se ha explicado, cada uno de estos modos de fallo tiene
una variable de daño asociada, cuya evolución se ha formulado en términos de unas tensiones y
deformaciones equivalentes. Las tensiones equivalentes de cada modo de fallo se formulan en base
a las componentes del tensor de tensiones del material que aparecen en el criterio de iniciación
del daño asociado a cada modo de fallo. Las deformaciones equivalentes se calculan empleando
las deformaciones asociadas a dichas componentes que aparecen en las tensiones equivalentes.
El cálculo de estas tensiones y deformaciones, así como el de la energía de fractura, se explica
más adelante para cada modo de fallo.
El tramo O-A corresponde al dominio elástico. Durante este tramo la variable de daño es igual a
1 (no existe daño en el material). En el punto A, se ha cumplido el criterio de iniciación del daño
correspondiente; la tensión equivalente de iniciación del daño es igual a σoeq, y la deformación
equivalente de iniciación es εoeq. El tramo A-C corresponde al dominio de evolución del daño
hasta el daño total del material. Durante este tramo la variable de daño evoluciona desde 1
hasta 0, momento en el que el daño del material es total. En el punto C la tensión equivalente
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es igual a cero y la deformación equivalente es igual a la deformación equivalente de daño total
εfeq.
Para la evolución del daño, se ha considerado un descenso lineal de la tensión equivalente σeq,
desde el punto A hasta el punto C. La expresión de dicha tensión en este tramo es:
σeq =
σoeq
εoeq − εfeq
εeq +
εfeqσ
o
eq
εfeq − εoeq
(4.12)
donde la deformación equivalente εeq ha de cumplir que εoeq < εeq < ε
f
eq.
Para determinar la expresión general de las variables de daño, se va a obtener, en primer lugar,
el valor de dicha variable en un punto cualquiera en el tramo A-C de la ﬁgura 4.1, para después
obtener una expresión general para todas las variables de daño.
Observando el tramo A-C de la ﬁgura 4.1, en un punto cualquiera en dicho tramo el material
posee una tensión dañada σeq que además de empleando la expresión 4.12 puede expresarse
como:
σeq = d σeq (4.13)
donde σeq es la tensión equivalente del material en cualquier punto del tramo A-C si su com-
portamiento fuera elástico lineal (tensión efectiva equivalente) y d es la variable de daño que
multiplica a dicha tensión para obtener la tensión equivalente dañada. Para el cálculo de la
tensión efectiva equivalente se utiliza la expresión:
σeq = Eeqεeq =
σoeq
εoeq
εeq (4.14)
Introduciendo en la expresión 4.13 la tensión equivalente de la ecuación 4.12 (σeq) y la tensión
efectiva equivalente de la ecuación 4.14 (σeq) de un punto cualquiera del tramo A-C, y despejando
la variable de daño (d) de la igualdad se obtiene su valor para cualquier punto del tramo de
evolución del daño (tramo A-C):
d =
σoeq
Eeq(εoeq − εfeq)
+
εfeqσ
o
eq
Eeq(ε
f
eq − εoeq)
1
εeq
(4.15)
donde εeq es la deformación equivalente en el punto estudiado. Escribiendo de forma genérica
para el tramo A-C de cada modo de fallo estudiado la variable de daño, se obtiene la siguiente
expresión:
di =
σoeq−i
Eeq−i(εoeq−i − εfeq−i)
+
εfeq−iσ
o
eq−i
Eeq−i(ε
f
eq−i − εoeq−i)
1
εeq−i
= Ai +
Bi
εeq−i
(4.16)
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donde el subíndice i corresponde a cada modo de fallo contemplado, y Ai y Bi son parámetros
del material diferentes para cada variable de daño.
Para que la energía absorbida por unidad de volumen sea igual a Gc/lc, la longitud característica
del material debe ser tal que el área encerrada bajo la parte elástica de la curva tensión-
deformación equivalentes del modelo sea menor que la energía de fractura del material dividida
por la longitud característica:
Ael =
1
2
σoeq ε
o
eq =
σoeq
2
2 Eeq
<
Gc
lc
⇒ lc < 2 EeqGc
σoeq
2
(4.17)
Como se puede comprobar, en todas las expresiones las tensiones y deformaciones que aparecen
son equivalentes y dependen del modo de fallo que evolucione. La energía de fractura del material
en cada modo de fallo también tiene una expresión equivalente diferente. El modelo considera,
como ya se ha explicado anteriormente, 5 modos de fallo, tantos como criterios de iniciación del
daño. La expresión de las tensiones y deformaciones equivalentes, de la energía de fractura así
como de la variable de daño para cada modo son:
Fallo de las ﬁbras a tracción (ft). La variable de daño de este modo de fallo tiene la
siguiente expresión:
dft =
σoeq−ft
Eeq−ft(εoeq−ft − εfeq−ft)
+
εfeq−ftσ
o
eq−ft
Eeq−ft(ε
f
eq−ft − εoeq−ft)
1
εeq−ft
(4.18)
Las tensiones y deformaciones equivalentes de este modo de fallo se calculan según:
σeq−ft =dft · σeq−ft = dft · σ11
εeq−ft = ε11
(4.19)
La energía de fractura del material en este modo de fallo es:
Gc−ft = Gft (4.20)
donde Gft es la energía crítica de fractura del material a tracción en dirección de las ﬁbras.
Fallo de las ﬁbras a compresión (fc). La variable de daño de este modo de fallo tiene
la siguiente expresión:
dfc =
σoeq−fc
Eeq−fc(εoeq−fc − εfeq−fc)
+
εfeq−fcσ
o
eq−fc
Eeq−fc(ε
f
eq−fc − εoeq−fc)
1
εeq−fc
(4.21)
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Las tensiones y deformaciones equivalentes de este modo de fallo se calculan según:
σeq−fc =dfc · σeq−fc = dfc · σ11
εeq−fc = ε11
(4.22)
La energía de fractura del material en este modo de fallo es:
Gc−fc = Gfc (4.23)
donde Gfc es la energía crítica de fractura del material a compresión en dirección de las
ﬁbras.
Fallo de la matriz a tracción (mt). La variable de daño de este modo de fallo tiene la
siguiente expresión:
dmt =
σoeq−mt
Eeq−mt(εoeq−mt − εfeq−mt)
+
εfeq−mtσ
o
eq−mt
Eeq−mt(ε
f
eq−mt − εoeq−mt)
1
εeq−mt
(4.24)
Las tensiones y deformaciones equivalentes de este modo de fallo se calculan según:
σeq−mt =dmt · σeq−mt = dmt ·
√
σ222 + σ
2
12 + σ
2
23
εeq−mt =
√
ε222 + ε
2
12 + ε
2
23
(4.25)
La energía de fractura del material en este modo de fallo es:
Gc−mt =
1√
(
σo22ε
o
22
Gmtγmt )
2 + (
σo12ε
o
12
G12γmt )
2 + (
σo23ε
o
23
G23γmt )
2
(4.26)
con
γmt = σ
o
22ε
o
22 + σ
o
12ε
o
12 + σ
o
23ε
o
23 (4.27)
donde Gmt es la energía crítica de fractura del material a tracción en dirección de la
matriz, G12 es la energía crítica de fractura del material en la dirección tangencial 12, G23
es la energía crítica de fractura del material en la dirección tangencial 23, y las tensiones
efectivas y deformaciones introducidas son las correspondientes al punto de iniciación del
daño (punto A ﬁgura 4.1).
Fallo de la matriz a compresión (mc). La variable de daño de este modo de fallo tiene
la siguiente expresión:
dmc =
σoeq−mc
Eeq−mc(εoeq−mc − εfeq−mc)
+
εfeq−mcσ
o
eq−mc
Eeq−mc(ε
f
eq−mc − εoeq−mc)
1
εeq−mc
(4.28)
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Las tensiones y deformaciones equivalentes de este modo de fallo se calculan según:
σeq−mc =dmc · σeq−mc = dmc ·
√
σ222 + σ
2
12 + σ
2
23
εeq−mc =
√
ε222 + ε
2
12 + ε
2
23
(4.29)
La energía de fractura del material en este modo de fallo es:
Gc−mc =
1√
(
σo22ε
o
22
Gmcγmc )
2 + (
σo12ε
o
12
G12γmc )
2 + (
σo23ε
o
23
G23γmc )
2
(4.30)
con
γmc = σ
o
22ε
o
22 + σ
o
12ε
o
12 + σ
o
23ε
o
23 (4.31)
donde Gmc es la energía crítica de fractura del material a compresión en dirección de la
matriz, G12 es la energía crítica de fractura del material en la dirección tangencial 12, G23
es la energía crítica de fractura del material en la dirección tangencial 23, y las tensiones
efectivas y deformaciones introducidas son las correspondientes al punto de iniciación del
daño (punto A ﬁgura 4.1).
Fallo de la matriz a compresión fuera del plano (mzc). La variable de daño de este
modo de fallo tiene la siguiente expresión:
dmzc =
σoeq−mzc
Eeq−mzc(εoeq−mzc − εfeq−mzc)
+
εfeq−mzcσ
o
eq−mzc
Eeq−mzc(ε
f
eq−mzc − εoeq−mzc)
1
εeq−mzc
(4.32)
Las tensiones y deformaciones equivalentes de este modo de fallo se calculan según:
σeq−mzc =dmzc · σeq−mzc = dmzc ·
√
σ233 + σ
2
13 + σ
2
23
εeq−mzc =
√
ε233 + ε
2
13 + ε
2
23
(4.33)
La energía de fractura del material en este modo de fallo es:
Gc−mzc =
1√
(
σo33ε
o
33
Gzcγzc )
2 + (
σo13ε
o
13
G13γzc )
2 + (
σo23ε
o
23
G23γzc )
2
(4.34)
con
γzc = σ
o
33ε
o
33 + σ
o
13ε
o
13 + σ
o
23ε
o
23 (4.35)
donde Gzc es la energía crítica de fractura del material a compresión en dirección de la
matriz fuera del plano, G13 es la energía crítica de fractura del material en la dirección
tangencial 13, G23 es la energía crítica de fractura del material en la dirección tangencial
23, y las tensiones efectivas y deformaciones introducidas son las correspondientes al punto
de iniciación del daño (punto A ﬁgura 4.1).
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G=12
σ212
d4G12+
σ213
d6G13+
σ223
d5G23 +
1
2σ11
σ11
d1E1−
ν21σ22
E2 −
ν31σ33
E3
+12σ22
σ22
d2E2−
ν12σ11
E1 −
ν32σ33
E3 +
1
2σ33
σ33
d3E3−
ν13σ11
E1 −
ν23σ22
E2
✭✹✳✸✻✮
❛❛♦❜❡♥❡❡❧❡♥♦❞❡✢❡①✐❜✐❧✐❞❛❞❡❡♠♣❧❡❛❧❛❡①♣❡✐♥✿
HD= ∂
2G
∂σ∂σ ✭✹✳✸✼✮
❈❛❧❝✉❧❛♥❞♦❞✐❝❤♦ ❡♥♦ ❡❣♥✹✳✸✼②❡①♣❡ ♥❞♦❧♦❡♥♥♦❛❝✐♥❞❡❱♦✐❣ ❡♦❜✐❡♥❡❧❛♠❛✐③❞❡
✢❡①✐❜✐❧✐❞❛❞HD✿
HD=


1
d1E1
ν12E1
ν13E1 0 0 0
ν12E1
1
d2E2
ν32E3 0 0 0
ν13E1
ν32E3
1
d3E3 0 0 0
0 0 0 1d4G12 0 0
0 0 0 0 1d5G13 0
0 0 0 0 0 1d6G23


✭✹✳✸✽✮
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❡♥♥♦❛❝✐♥❞❡❱♦✐❣ ❡♦❜✐❡♥❡❧❛♠❛✐③❞❡✐❣✐❞❡③CD✿
CD=


d1E1(1−d2d3ν23ν32)γd d1d2E1(ν21+d3ν31ν23)γd d1d3E1(ν31+d2ν21ν32)γd 0 0 0
d1d2E2(ν12+d3ν13ν32)γd d2E2(1−d1d3ν13ν31)γd d2d3E2(ν32+d1ν12ν31)γd 0 0 0
d1d3E3(ν13+d2ν12ν23)γd d2d3E3(ν23+d1ν21ν13)γd d3E3(1−d1d2ν12ν21)γd 0 0 0
0 0 0 d4G12 0 0
0 0 0 0 d5G13 0
0 0 0 0 0 d6G23


✭✹✳✸✾✮
❝♦♥
γd= 11−d1d2ν12ν21−d1d3ν13ν31−d2d3ν23ν32−d1d2d3ν12ν23ν31−d1d2d3ν21ν32ν13 ✭✹✳✹✵✮
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En este punto es necesario distinguir entre variables de daño y parámetros de daño. Las primeras
son cinco, una por cada modelo (dft, dfc, dmt, dmc y dmzc), mientras que los segundos son seis,
uno por cada dirección de las tensiones del material (d1, d2, d3, d4, d5 y d6). Cada parámetro de
daño depende de las variables de daño asociadas a la dirección de tensión correspondiente, ya
sea a compresión o tracción, y se escogen según:
Parámetro de daño en dirección de las ﬁbras d1: En la dirección de las ﬁbras se
tiene en cuenta el fenómeno del cierre de grietas. Según este fenómeno, si el material está
dañado a tracción y después es cargado a compresión, dicho estado favorece el cierre de
las grietas formadas a tracción, por lo que no se tiene en cuenta el daño sufrido a tracción
mientras el material sea cargado a compresión. Para respetar dicho fenómeno, el parámetro
de daño se escoge según:
Si σ11 ≥ 0 d1 = min(dft, dfc)
Si σ11 < 0 d1 = dfc
(4.41)
Parámetro de daño en dirección de la matriz d2: En la dirección de la matriz, el
parámetro de daño es:
d2 = min(dmt, dmc) (4.42)
Parámetro de daño en dirección de la matriz fuera del plano d3: En la dirección
de la matriz fuera del plano, el parámetro de daño es:
d3 = dmzc (4.43)
Parámetros de daño en las direcciones tangenciales d4, d5, d6: En las direcciones
tangenciales, para escoger cada parámetro de daño se elige, entre las dos direcciones del
esfuerzo tangencial, el valor más restrictivo:
d4 = min(d1, d2) d5 = min(d1, d3) d6 = min(d2, d3) (4.44)
Debe observarse que si no existiera daño alguno en el material todos los parámetros de daño
tendrían valor 1 y la matriz de rigidez del material CD coincidiría con la matriz de rigidez
elástica del material Co.
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Las tensiones efectivas (σ) y las tensiones del material (σ) durante la evolución del daño se
relacionan con la siguiente expresión:
σ = M : σ (4.45)
donde M es un tensor de cuarto orden, que escrito en notación de Voigt puede expresarse como
la matriz M :
M =

1
d1
0 0 0 0 0
0 1
d2
0 0 0 0
0 0 1
d3
0 0 0
0 0 0 1
d4
0 0
0 0 0 0 1
d5
0
0 0 0 0 0 1
d6

(4.46)
Esta matriz es habitualmente nombrada en la literatura como matriz reparadora del daño, ya
que, a través de ella, se pueden obtener las tensiones efectivas, también llamadas reparadas, del
material.
4.2.5. Base termodinámica del modelo constitutivo
Una vez se ha explicado el modelo desarrollado, se va a proceder a veriﬁcar que dicho modelo
es termodinámicamente consistente. Para ello, en su desarrollo se ha seguido la metodología
aplicada por Coleman y Noll, que fue aplicada por primera vez para desarrollar las ecuaciones
constitutivas de un sólido elástico considerando conducción de calor y disipación por efectos de
viscosidad [93]. En ese primer trabajo, consideraban que la energía libre dependía únicamente
de la deformación, de la temperatura y de su gradiente, sin considerar la existencia de variables
internas. Posteriormente, Coleman y Gurtin introdujeron en dicha dependencia las variables de
estado internas en un trabajo que derivó en la publicación de dos artículos [94,95]. En el primero
de ellos, aplicaron la metodología de Coleman y Noll a un caso en el que, además de las variables
controlables, existen también unas variables de estado internas. Además, realizaron un análisis
de estabilidad para identiﬁcar las condiciones bajo las cuales, frente a un cambio instantáneo
en las variables controlables, la energía libre y las variables internas convergen o no convergen
a un nuevo punto de equilibrio y, en caso de que exista convergencia, si esta ocurre de forma
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estable o asintótica.
Para que el modelo sea termodinámicamente consistente, debe cumplir las Leyes de la Termodi-
námica, detalladas a continuación. Dichas leyes están escritas en forma local y tienen implícita la
suposición de pequeñas deformaciones, razonable cuando se trabaja con materiales compuestos
laminados, lo que implica que la densidad del material (ρ) puede considerarse constante.
Primera ley de la Termodinámica: consiste, esencialmente, en un balance de la energía
interna por unidad de volumen:
ρu˙ = σ : ε˙+ ρr −∇ · q (4.47)
Se puede interpretar como la rapidez de cambio de la energía interna (u˙) en un elemento
diferencial de volumen es igual a la suma de la potencia mecánica desarrollada por las
fuerzas internas (σ : ε˙), la tasa de generación de calor en el interior de dicho volumen (r)
y el ﬂujo neto de calor que entra en el mismo a través de su frontera (∇ · q).
Segunda ley de la Termodinámica:
ρs˙− 1
θ
(ρr −∇ · q)− 1
θ2
q · ∇θ ≥ 0 (4.48)
donde s˙ es la variación de la entropía, θ la temperatura absoluta, q el ﬂujo de calor y ∇θ
el gradiente de temperatura en el elemento diferencial de volumen.
Usando la primera ley para sustituir el término (ρr −∇ · q) y considerando que la temperatura
absouta es no-negativa, la segunda ley puede reescribirse como:
γ = ρθs˙− ρu˙+ σ : ε˙− 1
θ
q · ∇θ ≥ 0 (4.49)
La ecuación 4.49 es la desigualdad de Clausius-Duhem o desigualdad de disipación, en la cual
γ corresponde a la potencia disipada por unidad de volumen. Es conveniente introducir una
descomposición aditiva de γ en dos términos: disipación mecánica (γmec) y disipación térmica
(γterm).
γ = γmec + γterm ≥ 0 (4.50)
donde
γmec = ρθs˙− ρu˙+ σ : ε˙ (4.51)
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γterm = −1
θ
q · ∇θ (4.52)
El modelo constitutivo debe satisfacer la desigualdad de disipación, y se ha desarrollado partien-
do de una expresión concreta para la densidad de energía libre complementaria, procedimiento
habitualmente utilizado en el desarrollo de modelos constitutivos. Dicha densidad no aparece
explícitamente en la segunda ley. El primer paso para conseguir su aparición es deﬁnir unas
funciones de estado auxiliares, y que son:
Energía libre de Helmholtz:
ψ = u− sθ (4.53)
Energía libre especíﬁca de Gibbs:
φ = ψ − 1
ρ
σ : ε = u− sθ − 1
ρ
σ : ε (4.54)
Diferenciando la energía libre de Gibbs con respecto al tiempo, introduciendo el resultado en la
desigualdad de disipación y considerando g = ∇θ, dicha expresión puede reescribirse como:
γ = −ρ(φ˙+ sθ˙)− σ˙ : ε− 1
θ
q · g ≥ 0 (4.55)
donde puede identiﬁcarse la contribución de la disipación mecánica y la correspondiente a la
disipación térmica como:
γmec = −ρ(φ˙+ sθ˙)− σ˙ : ε
γterm = −1
θ
q · g
(4.56)
La energía libre especíﬁca de Gibbs (ecuación 4.54) depende de, entre otras variables, la entro-
pía (s). Dado que la entropía no es una cantidad que pueda medirse directamente en ensayos
mecánicos, no resulta conveniente construir ecuaciones constitutivas en las que aparezca dicho
término. Es aquí donde el uso de la transformada de Legendre resulta ventajoso, ya que permi-
te deﬁnir funciones de estado auxiliares cuyas variables independientes son más cómodas para
la formulación de ecuaciones constitutivas. Emplear la transformada de Legendre es habitual
en el desarrollo de modelos constitutivos [96] y permite, además, introducir en las energías de
Helmholtz y Gibbs una dependencia con las variables internas del modelo. En las expresiones
4.57 y 4.58, se expresan dichas energías mediante la transformada de Legendre:
ψ = ψ(ε, θ, g,h) (4.57)
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φ = φ(σ, θ, g,h) (4.58)
Ambas energías deﬁnidas mediante la transformación de Legendre tienen una dependencia de las
variables internas del modelo (h), que en el modelo constitutivo desarrollado son los parámetros
de daño. La principal diferencia entre ambas radica en la variable de estado que se controle, la
tensión (σ) o la deformación (ε). En el modelo desarrollado en esta tesis se deﬁne una expresión
para densidad de energía libre complementaria de Gibbs por lo que desde este momento la
energía libre de Helmholtz deja de emplearse.
Derivando la energía libre de Gibbs (φ) de la ecuación 4.58 con respecto al tiempo teniendo en
cuenta la regla de la cadena, se obtiene:
φ˙ =
dφ
dθ
θ˙ +
dφ
dσ
σ˙ +
dφ
dg
g˙ +
dφ
dh
h˙ (4.59)
Introduciendo dicha derivada en la ecuación 4.55, la desigualdad de disipación queda del si-
guiente modo:
γ = −ρ
(
dφ
dθ
+ s
)
θ˙ −
(
ρ
dφ
dσ
+ ε
)
σ˙ − ρdφ
dg
g˙ − ρdφ
dh
h˙− 1
θ
qg ≥ 0 (4.60)
donde cada contribución (mecánica y térmica) es:
γmec = −ρ
(
dφ
dθ
+ s
)
θ˙ −
(
ρ
dφ
dσ
+ ε
)
σ˙ − ρdφ
dg
g˙ − ρdφ
dh
h˙
γterm = −1
θ
q · g
(4.61)
Considerando las variables independientes de la energía libre de Gibbs, siempre puede encontrar-
se una campo de temperatura θ = θ(x) y de tensiones σ = σ(x) tales que sus tasas temporales
(θ˙ y σ˙) así como la tasa del gradiente de temperatura (g˙) puedan ser escogidas arbitrariamente.
Como consecuencia de esto, los coeﬁcientes de θ˙, σ˙ y g˙ en la ecuación 4.60 deben ser idéntica-
mente nulos, ya que, de lo contrario, podrían escogerse valores para estas tres tasas que resulten
en una violación de la desigualdad de disipación, tal y como explicaron Coleman y Noll en [93].
Por lo tanto:
s = −dφ
dθ
; ε = −ρ dφ
dσ
;
dφ
dg
= 0 (4.62)
Utilizando las consideraciones anteriores, la desigualdad de disipación se simpliﬁca:
γ = γmec + γterm = −ρdφ
dh
h˙− 1
θ
q · g ≥ 0 (4.63)
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En la ecuación 4.63 puede verse que la disipación mecánica es la contribución a la disipación
total debida a la evolución de las variables internas, motivo por el cual a la disipación mecánica
se le denomina a veces disipación interna. Introduciendo en la desigualdad de disipación la
densidad de energía libre complementaria de Gibbs:
G = −ρφ (4.64)
y considerando que la temperatura está uniformemente distribuida (γterm = 0) la desigualdad
de la disipación se reduce a:
γ =
dG
dh
h˙ ≥ 0 (4.65)
Reescribiendo y expandiendo la expresión 4.65 introduciendo las variables internas del modelo
se obtiene la desigualdad:
γ =
dG
dd1
d˙1 +
dG
dd2
d˙2 +
dG
dd3
d˙3 +
dG
dd4
d˙4 +
dG
dd5
d˙5 +
dG
dd6
d˙6 ≥ 0 (4.66)
El modelo desarrollado considera los modos de fallo desacoplados, por lo que cada término de
la desigualdad debe cumplir la desigualdad de disipación por separado. Para comprobar si se
cumple la mencionada desigualdad, se escoge una variable de daño genérica cuya expresión,
utilizada y sustentada con anterioridad (ver sección 4.2.3), es:
di =
σoeq−i
Eeq−i(εoeq−i − εfeq−i)
+
εfeq−iσ
o
eq−i
Eeq−i(ε
f
eq−i − εoeq−i)
1
εeq−i
= Ai +
Bi
εeq−i
(4.67)
y se introduce en la desigualdad de disipación, derivando la densidad de energía libre comple-
mentaria de Gibbs (4.36) respecto dicha variable de daño y multiplicándola por su derivada:
γ =
dG
ddi
d˙i = −
σ2j
2Eeq−i
1
d2i
(
− ε˙eq−i
ε2eq−i
Bi
)
=
σ2j
2Eeq−id2i
(
ε˙eq−i
ε2eq−i
Bi
)
≥ 0 (4.68)
donde el subíndice i corresponde al modo de fallo correspondiente y σj corresponde a la tensión
en la dirección del modo de fallo i. El primer término siempre será mayor o igual que cero:
σ2j
2Eeq−id2i
≥ 0 (4.69)
El segundo término corresponde a d˙i, donde Bi siempre será mayor que cero debido a que se
ha impuesto que las deformaciones y tensiones equivalentes sean mayores o iguales que cero.
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La derivada de la deformación equivalente (ε˙eq−i) será positiva si la deformación equivalente
crece y negativa si ésta decrece. La implementación del modelo se realiza de tal forma que si
ocurre esta última situación la variable de daño di permanece constante, por lo que su derivada
d˙i es igual a cero, garantizando el cumplimiento de la desigualdad de disipación. Por tanto, el
modelo desarrollado cumple la desigualdad de disipación tanto si el material es cargado como
si es descargado.
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El modelo desarrollado en esta tesis se ha implementado en el software comercial de elementos
ﬁnitos Abaqus a través de una subrutina de material VUMAT, en la que se introducen las
ecuaciones constitutivas del modelo. En esta subrutina, es necesario calcular las tensiones en
el instante nuevo (t + 1) a partir de las tensiones del instante anterior (t) y del incremento de
deformaciones entre ambos instantes.
El primer paso a realizar es el cálculo de las deformaciones y tensiones efectivas en el
instante (t + 1), empleando el incremento de deformaciones proporcionado por Abaqus
(∆ε) y la matriz de rigidez tridimensional de un material ortótropo (Co):
ε(t+1) = ε(t) + ∆ε (4.70)
σ(t+1) = M (t)σ(t) + ∆σ(t+1) = σ(t) + ∆σ(t+1) (4.71)
donde
∆σ(t+1) = Co∆ε (4.72)
El siguiente paso es evaluar los criterios de iniciación del daño, introduciendo en ellos las
tensiones efectivas calculadas, y calcular las tensiones equivalentes de cada modo de fallo.
Si algún criterio de iniciación no alcanza el valor de 1, la variable de daño del modo de
fallo correspondiente en el instante (t + 1) es la misma que en el instante (t), es decir,
d
(t+1)
i = d
(t)
i . En el caso de que algún criterio supere o iguale el valor de 1, se calcula la
variable de daño del modo de fallo correspondiente, d(t+1)i = Ai +
Bi
ε
(t+1)
eq
, tal y como se
explicó en la sección 4.2.3. Si esta variable es menor que la misma en el anterior instante
(t), entonces d(t+1)i = d
(t+1)
i . Si es mayor, d
(t+1)
i = d
(t)
i (recordar de nuevo que las variables
de daño van desde 1 (sin daño) hasta 0 (totalmente dañado)).
Tras el cálculo de todas las variables de daño, se deben escoger los parámetros de daño
que se introducirán en la matriz de rigidez dañada tal y como se detalla en la sección
4.2.4.
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El último paso consiste en calcular los términos de la matriz de rigidez dañada C(t+1)D , y
con dicha matriz, calcular las tensiones reales del material en el instante (t + 1) según la
expresión σ(t+1) = CDε(t+1). Estas tensiones son el resultado de aplicar las deformaciones
suministradas por Abaqus al inicio de la subrutina del material.
El esquema de implementación se representa en la ﬁgura 4.2.
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Abaqus
Δε
Cálculo de tensiones efectivas
         y deformaciones:
ε   = ε  + Δε
(t+1) (t)
   =  M +Co ε
(t) (t)(t+1)
Abaqus
¿Primer  t
con      ?
Evaluación de 
los criterios de daño
ei<1 SI
NO
Cálculo de los parámetros
Ai y Bi de las variables
de daño (se calculan 
la primera vez que       )
Cálculo de los parámetros 
de daño:
d1,d2,d3,d4,d5,d6
Variables de daño iguales
a las del instante anterior:
di   = di
(t+1) (t)
Cálculo de la matriz de
rigidez dañada  CD
incluyendo los
parámetros de daño
Cálculo de las
tensiones reales:
t+1
ei = f(     )

(t+1)
ei>1
ei>1
ei>1
     = CD ε
(t+1) (t+1)
Cálculo de las 
variables de daño:
di   = Ai + Bi/εeq-i(t+1)
di   = di
(t+1) (t)
di   = di
(t+1) di < di
(t)
di > di
(t)
(t+1)
(t+1)
(t+1)
(t+1)
Figura 4.2: Esquema de la implementación de la subrutina VUMAT del modelo desarrollado.
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En la ﬁgura 4.8 se representa la tensión frente a la deformación en dirección de las ﬁbras
(σ11 vs. ε11), en vez de las tensiones y deformaciones equivalentes, para mostrar el cum-
plimiento del citado fenómeno.
Se aplica tracción sobre el elemento, comenzando a dañarse (a tracción) en dirección de las
ﬁbras para σ11 = XT (1); según se va aumentando la deformación, continúa la progresión
del daño hasta que comienza la descarga del elemento (2). El elemento se descarga hasta
que alcanza una deformación nula (3). Después se aplica compresión en dirección de las
ﬁbras sobre el elemento, comenzando a dañarse (a compresión) en dirección de las ﬁbras
para σ11 = XC (4).
Si se observa la pendiente de la tensión durante la compresión hasta que comienza el daño
(3-4), dicha pendiente no está afectada por el daño de las ﬁbras a tracción, ya que es
mayor que la pendiente de descarga, debido al fenómeno del cierre de grietas, según el
cual si el elemento está dañado a tracción y luego se comprime, se cierran las grietas y,
por tanto, a compresión es un elemento sin daño.
Tras comenzar el daño a compresión (4), según va aumentando la deformación continúa
su progresión hasta alcanzar un daño superior (5) al correspondiente a la fase de tracción
(el daño es mayor en 5 que en 2), por lo que en el siguiente tramo de simulación en el que
se vuelve a aplicar tracción en dirección de las ﬁbras sobre el elemento hasta llegar al daño
total (6-7-8), la pendiente de carga (6-7) debe ser igual a la de descarga de la compresión
(5-6).
O1 ?
? ? ? ? O
1
?
?
?
(5)(2)
?
?
?
? ? ?
?
? ?
(a) Variable de daño ?bras a tracción (b) Variable de daño ?bras a compresión
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hasta que comienza el daño (1) y se reduce a 0 cuando llega al daño total (2). La tensión
y la variable de daño se reducen correctamente hasta cero, y la energía absorbida por el
elemento hasta el daño total coincide con la energía de fractura del material en la dirección
dañada, por lo que se puede concluir que el modelo ha funcionado correctamente.
Tras comprobar que el funcionamiento del modelo desarrollado en esta tesis es el esperado, se
procede a modelizar numéricamente el impacto de fragmentos de material compuesto contra
una placa rígida.
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4.5. Modelización numérica del impacto de fragmentos de
material compuesto
Una vez presentado el modelo de daño continuo desarrollado en esta tesis, su implementación
numérica y su aplicación en un sencillo modelo numérico, se detalla a continuación el modelo
numérico desarrollado para reproducir el impacto de fragmentos de material compuesto. El prin-
cipal objetivo es desarrollar una herramienta para reproducir de manera virtual el impacto de
fragmentos de material compuesto. Este tipo de herramientas pueden reducir considerablemente
los costes en el desarrollo de estructuras aeronáuticas porque se puede eliminar el número de
ensayos experimentales necesarios para evaluar las estructuras.
Se han simulado los dos tipos de fragmento de material compuesto empleados y la placa rígida
sobre la que impactan.
Figura 4.19: Modelo numérico creado en Abaqus/CAE.
En la ﬁgura 4.19 puede verse una imagen del modelo creado. En las siguientes secciones se
describe con detalle cada parte del mismo.
4.5.1. Modelado de los fragmentos de material compuesto
Tal y como se explica en la sección 3.2, el material compuesto empleado se cortó en fragmentos
de 100× 42 mm x mm. En la ﬁgura 4.20 pueden verse los fragmentos numéricos.
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Figura 4.20: Dimensiones de los fragmentos de material compuesto.
Los fragmentos de 6 mm de espesor están formados por 32 láminas mientras que los fragmentos
más delgados (4 mm de espesor) incluyen 21 láminas. Las secuencias de apilamiento de cada
tipo de fragmento pueden consultarse en la tabla 3.1 y las propiedades del material compuesto
empleado (AS4/8552) pueden consultarse en la tabla 4.1.
E1 E2 E3 ν12 = ν13 ν23 G12 = G13 G23 ρ
(MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (T/mm3)
135000 9600 9600 0.32 0.487 5300 4500 1.58e-9
XT XC YT YC S12 S13 S23 ZC
(MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa) (MPa)
2207 1531 80.7 199.8 114.5 114.5 102.3 199.8
Gft Gfc Gmt Gmc G12 G13 G23 Gzc
(N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm) (N/mm)
81.5 106.3 0.28 1.313 0.79 0.79 0.79 1.313
Tabla 4.1: Propiedades del material compuesto AS4/8552 [8, 1517].
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Para simular el mecanismo de daño de la delaminación, se han empleado interacciones cohesi-
vas, posibilidad que ofrece Abaqus. En concreto, se ha creado una interacción cohesiva entre
cada lámina para simular lo más ﬁelmente posible el fenómeno real, llegando a un total de 31
interacciones para los fragmentos más gruesos y 20 para los más delgados (ver ﬁgura 4.21).
20 interacciones 31 interacciones
Figura 4.21: Interacciones cohesivas creadas en los fragmentos de material compuesto.
Se han empleado interacciones cohesivas en vez de elementos cohesivos para prevenir problemas
de distorsión de los posibles elementos cohesivos. Para el comportamiento de dichas interaccio-
nes, se ha recurrido a un comportamiento elástico lineal hasta el comienzo del daño, momento
en el que se comienzan a separar las superﬁcies implicadas en la interacción. Para determinar
el inicio del daño, se ha empleado un criterio cuadrático implementado en Abaqus [12] basado
en las tensiones del contacto:
If =
(〈tn〉
ton
)2
+
(
ts
tos
)2
+
(
tt
tot
)2
(4.73)
donde tn, ts y tt son las tensiones interlaminares en dirección normal y en las dos direcciones
tangenciales, respectivamente, y ton, t
o
s y t
o
t son sus respectivos valores máximos admisibles.
traction
separation
G
c
m m
o fo
A
B
Figura 4.22: Modelo de comportamiento de las interacciones cohesivas con degradación lineal
[12].
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El fallo se produce después de una degradación progresiva de la rigidez de forma lineal (ver
ﬁgura 4.22). Para la degradación lineal, Abaqus emplea una variable de daño cuya expresión es:
D =
δfm(δ
max
m − δom)
δmaxm (δ
f
m − δom)
(4.74)
donde δfm es la separación efectiva cuando ocurre el fallo ﬁnal de la interacción, δ
o
m es la separa-
ción efectiva al inicio del fallo y δmaxm es la máxima separación que ha sufrido la interacción en
todo el proceso de degradación. Para calcular la separación efectiva en el fallo ﬁnal, se emplea
la siguiente expresión:
δfm =
2 GC
T oeff
(4.75)
donde T oeff es la tensión efectiva al inicio del fallo y G
C es la energía disipada hasta el comienzo
del fallo y durante la degradación de la interacción. Se ha elegido una ley basada en los criterios
de fractura de Benzeggagh-Kenane (BK), y que es particularmente útil cuando las energías de
fractura en direcciones tangenciales es la misma, como el caso que nos ocupa:
GC = GCn + (G
C
s −GCn )
(
GS
GT
)η
(4.76)
con
GS = Gs +Gt y GT = Gn +GS (4.77)
donde η es un parámetro de la interacción cohesiva, Gn y Gs son las energías disipadas en
dirección normal y tangencial, respectivamente, y, GCs y G
C
n son las energías de fractura en
dichas direcciones.
ton t
o
s = t
o
t G
C
n G
C
s η
(MPa) (MPa) (N/mm) (N/mm)
80.7 114.5 0.2839 1.0985 1.45
Tabla 4.2: Parámetros de las interacciones cohesivas [8, 15].
Las propiedades de las interacciones cohesivas que son necesarias suministrar al programa pue-
den verse en la tabla 4.2.
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4.5.2. Modelado de la placa rígida
Debido a que experimentalmente se ha comprobado que los daños sobre la placa rígida y su
desplazamiento son prácticamente inexistentes, se decidió modelar dicha placa a través de un
sólido rígido, sin propiedades materiales asignadas y sin malla, lo que se traduce en menor coste
computacional. Numéricamente también se realizó un modelo en Abaqus con la placa rígida
modelada como una placa de acero, y se observó igualmente que no sufría daños.
Figura 4.23: Placa rígida.
En la ﬁgura 4.23 puede verse una imagen de la placa rígida modelada, con las mismas caracte-
rísticas geométricas que el modelo real.
m KF(t)
x(t)
Figura 4.24: Conjunto masa-muelle de 1 GDL excitado por una fuerza externa.
Para calcular la fuerza numérica del impacto de los fragmentos de material compuesto contra la
placa rígida, se ha modelado numéricamente un muelle que se encuentra unido a la placa en uno
de sus extremos y empotrado en el otro (ver ﬁgura 4.23). De esta forma, se consigue modelar
un sistema de una masa con muelle de un grado de libertad (ver ﬁgura 4.24), que es excitado
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por una fuerza (la del impacto concretamente) que se calcula según la expresión:
F (t) = −mx¨−Kx (4.78)
donde m es la masa de la placa real y es igual a 3.8Kg, K es la rigidez del muelle y se ha consi-
derado un valor de 1,58 · 106 [ N
mm
]
(rigidez de una célula de carga comercial), x¨ es la aceleración
de la placa y x es el desplazamiento de la placa.
Esta fuerza numérica es posteriormente ﬁltrada, al igual que ocurre con las aceleraciones ex-
perimentales, con un ﬁltro paso bajo Butterworth con una frecuencia de corte de 15000Hz. Se
ha comprobado, como en las fuerzas experimentales, que las señales ﬁltradas poseen la misma
energía que las originales, asegurando que el ﬁltrado de éstas no genera ninguna pérdida de
datos.
4.5.3. Mallado y condiciones de contorno de las lajas
El único elemento mallado del modelo numérico es el fragmento de material compuesto.
Fragmentos
 de 4mm
Fragmentos
 de 6mm
Fragmentos
d e 4mm
Figura 4.25: Mallado de los fragmentos de material compuesto.
Para el mallado de los fragmentos, se han empleado elementos tridimensionales de 8 nodos
con integración reducida (C3D8R). Las dimensiones de los elementos de cada lámina pueden
comprobarse en la ﬁgura 4.25. El espesor de cada lámina y el ancho y largo de cada elemento son
idénticos para ambos tipos. En Abaqus, la longitud característica de un elemento tridimensional
es igual a las raíz cúbica de su volumen. En el modelo numérico creado se ha asegurado que
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la longitud característica de los elementos cumple con la condición impuesta por la expresión
4.17, asegurando que el área encerrada bajo la parte elástica de la curva tensión-deformación
equivalentes de los elementos sea menor que la energía de fractura del material dividida por la
longitud característica:
lc <
2 EeqGc
σoeq
2
(4.79)
Figura 4.26: Velocidad inicial aplicada en un fragmento.
Respecto a las condiciones de contorno, sólo se aplican dos: la primera, la velocidad inicial
sobre el fragmento de material compuesto (ver ﬁgura 4.26); la segunda, el empotramiento del
extremo libre del muelle. Se han simulado velocidades desde 80 m/s hasta 180 m/s para obtener
simulaciones en el mismo rango que en los ensayos experimentales.
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Resultados
5.1. Introducción
En este capítulo se presentan y discuten los resultados obtenidos tanto en los ensayos experimen-
tales como numéricos llevados a cabo. En primer lugar, se ha realizado un análisis cualitativo de
los impactos de los fragmentos de material compuesto; a continuación, se exponen los resultados
obtenidos, tanto experimentales como numéricos, a través del estudio de una serie parámetros:
la erosión del fragmento, la evolución de la velocidad del fragmento durante el impacto, la fuerza
de impacto producida y el impulso transmitido.
Tanto en el análisis cualitativo del impacto como en el estudio de la inﬂuencia de los diferentes
parámetros, se muestran los resultados obtenidos en los impactos experimentales y numéricos al
mismo tiempo, comparando entre sí las similitudes y diferencias existentes entre unos resultados
y otros.
5.2. Estudio del proceso de impacto de los fragmentos de
material compuesto
Los fragmentos de material compuesto han sido impactados según la dirección de las ﬁbras
contra una placa rígida, es decir, la dirección del impacto coincide con la dirección de las láminas
orientadas a 0o de los fragmentos. En todos los fragmentos se produce un proceso de apertura
de las láminas más externas (a lo largo del espesor) que hace que, en la zona de impacto, el
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fragmento adquiera una forma de doble viga en voladizo y que aparezca una importante erosión
en las láminas intermedias. En las láminas más externas también existe erosión, aunque en
menor medida. En la ﬁgura 5.1 puede verse el detalle de un fragmento dañado.
Forma original
Delaminaciones
Erosión
Figura 5.1: Detalle de un fragmento dañado.
En todos los impactos (tanto numéricos como experimentales), los fragmentos de material com-
puesto de los dos espesores estudiados fallaron de forma similar, y los principales mecanismos
de fallo que aparecen en todos ellos son:
Fallo de la matriz a compresión: en las láminas orientadas a 90o y ±45o.
Fallo de las ﬁbras a compresión: en las láminas orientadas a 0o y ±45o.
Delaminación: se producen delaminaciones a lo largo de todo el espesor (ver ﬁgura 5.1).
Durante el proceso de fallo del fragmento anteriormente comentado, se han podido observar las
siguientes etapas representadas en la ﬁgura 5.2:
Etapa 1
Etapa 1 Etapa 2
Etapa 3 Etapa 4
Onda de 
compresión
Figura 5.2: Etapas del impacto de los fragmentos de material compuesto.
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La primera etapa es el contacto con la placa rígida y su duración es muy corta. Si se
considera que el contacto es elástico, la duración de esta etapa sería igual a L/c ∼ 20 µs
donde L es la longitud de los fragmentos (100 mm) y c es la velocidad del sonido en el
laminado (∼ 5000 m/s). Durante ese tiempo, una onda de compresión elástica viajaría a
la velocidad del sonido desde el punto de impacto hacia el otro extremo del fragmento.
La deformación inducida por dicha onda en el fragmento (ε = vi/c ∼ 2 · 10−2) para una
velocidad de impacto vi = 100 m/s, sería mayor que la deformación de fallo del laminado
(εf ∼ 1 · 10−2), y provocaría el fallo de éste. Experimentalmente se ha observado que para
velocidades de impacto superiores a 50 m/s el contacto no es elástico debido a que a partir
de esa velocidad aparece daño en los fragmentos.
t = 0 μs t = 3 μs
t = 5 μs t = 10 μs
Figura 5.3: Onda de compresión en impacto numérico con vi = 100 m/s.
Esta primera etapa no puede observarse experimentalmente debido a su corta duración,
pero sí en las simulaciones numéricas. En la ﬁgura 5.3 puede verse el avance de la onda
de compresión producida en el contacto con la placa rígida en los primeros 10 µs de un
impacto de un fragmento de 4 mm de espesor a 100 m/s.
La segunda etapa es el fallo propiamente dicho, donde la parte frontal del fragmento en
contacto con la placa rígida falla por mecanismos de compresión, tanto de la matriz como
de las ﬁbras, erosionando el fragmento según éste va avanzando.
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En la tercera etapa comienza el proceso de apertura de las láminas, en el que las láminas
superiores e inferiores comienzan a despegarse de las intermedias de forma que el fragmento
adquiere una forma de viga en doble voladizo en la zona de impacto.
En la cuarta y última etapa, se desarrolla la apertura de láminas, despegándose las láminas
más externas y provocando una importante erosión en las láminas intermedias que no se
han despegado. Las láminas más externas también se erosionan pero en menor medida.
t = 0 s t = 80 s
t = 160 s t = 240 s
t = 320 s t = 400 s
Figura 5.4: Secuencias de impacto de un fragmento de 4mm de espesor a 100 m/s.
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En las ﬁguras 5.4 y 5.5 se representan las secuencias de un impacto experimental y numérico de
un fragmento de 4 mm de espesor con vi = 100 m/s y de 6 mm de espesor con vi = 153 m/s.
En ambas ﬁguras se pueden identiﬁcar las etapas anteriormente descritas. Observando ambas
secuencias de impacto, además de permitir identiﬁcar los distintos modos de fallo y etapas de los
impactos, se comprueba que las simulaciones numéricas reproducen cualitativamente los ensayos
experimentales.
Tras analizar los modos de fallo que aparecen en los impactos y las etapas que se suceden en los
mismos, y comparar cualitativamente las simulaciones numéricas con los impactos experimen-
tales, en las siguientes secciones se analizan los parámetros citados anteriormente: la erosión
producida en los fragmentos, la evolución de la velocidad de dichos fragmentos durante los
impactos, la fuerza de impacto producida sobre la placa rígida y el impulso transmitido.
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t = 0 s t = 120 s
t = 240 s t = 360 s
t = 480 s t = 600 s
Figura 5.5: Secuencias de impacto de un fragmento de 6mm de espesor a 153 m/s.
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5.3. Erosión
Como se ha mencionado anteriormente, los fragmentos impactados presentan una importante
erosión. La distancia erosionada se ha obtenido midiendo la distancia entre el punto de mayor
profundidad de las láminas más internas y el extremo de los fragmentos que se encuentra intacto
y restando a la longitud intacta de los fragmentos (L=100mm) dicha distancia (ver ﬁgura 5.6).
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Erosión
v =101 m/si v =145 m/si v =183 m/siSp.4mm
Figura 5.6: Fragmentos de 4mm impactados a diferentes velocidades.
En las ﬁguras 5.6 y 5.7 se muestran las imágenes de varios fragmentos de 4 y 6 mm de espesor
impactados, respectivamente. Se observa una clara relación entre la velocidad de impacto y la
erosión producida, de forma que si aumenta la velocidad la erosión también lo hace, tanto en
los impactos experimentales como en los numéricos. También se observa que el número de dela-
minaciones que se producen en los fragmentos sigue una tendencia inversa a la erosión frente a
la velocidad, de manera que a menores velocidades de impacto el número de delaminaciones de
los fragmentos es mayor. Esto último ocurre porque a velocidades más bajas las láminas más
externas que se han despegado y comienzan a abrirse resisten durante más tiempo antes de rom-
perse o sin llegar a romperse, provocando el despegue de láminas más internas, aumentando con
esto último el número de delaminaciones en los fragmentos. Numéricamente las delaminaciones
no se reproducen correctamente debido a que durante el proceso de apertura de las láminas
externas, los elementos pertenecientes a dichas láminas se distorsionan y son eliminados de las
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simulaciones numéricas, provocando que un menor número de láminas externas se despeguen y,
por tanto, reduciendo las delaminaciones producidas.
El número de delaminaciones observadas experimentalmente es mayor en los fragmentos de ma-
yor espesor debido a la mayor duración de la última etapa, anteriormente mencionada, en los
impactos de los fragmentos gruesos (en la última etapa se producen las delaminaciones princi-
palmente) y a su mayor número de láminas que ejercen mayor resistencia a la rotura.
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v =120 m/si v =144 m/si v =175 m/siSp.6mm
Figura 5.7: Fragmentos de 6mm impactados a diferentes velocidades.
Al igual que sucede con la velocidad de impacto, si aumenta la energía cinética del mismo
también lo hace la erosión de los fragmentos. La energía cinética inicial de los fragmentos se
expresa según:
Eci =
1
2
mi v
2
i (5.1)
donde mi es la masa inicial del fragmento y vi es la velocidad de impacto. Se puede suponer
que esta energía es absorbida a través de tres mecanismos de fallo:
Delaminación: la energía absorbida a través de este mecanismo de fallo se puede calcular
según la expresión:
Ed = GIc yd w n (5.2)
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donde GIc es la energía crítica de fractura en modo I, yd es la longitud del fragmento
delaminada, w es el ancho del fragmento y n es el número de láminas delaminadas.
Deformación elástica: la energía absorbida a través de este mecanismo de fallo se puede
calcular como:
Ee =
1
2
Eeq ε
2
f w L e (5.3)
donde Eeq es el módulo elástico equivalente del laminado, εf es la deformación de fallo del
laminado, L es la longitud del fragmento y e es el espesor del fragmento.
Erosión de los fragmentos: la energía absorbida a través de este mecanismo de fallo se
puede estimar como:
Ec = σc Ar he (5.4)
donde σc es la resistencia del laminado, he es la distancia erosionada del fragmento y Ar
es el área frontal reducida por la apertura de láminas del fragmento. Dicha área reducida
es el área que se encuentra en contacto con la placa rígida tras iniciarse la apertura de
láminas (ﬁgura 5.8).
AR
A
Figura 5.8: Área frontal inicial y reducida de un fragmento impactado a v=79m/s.
Igualando la energía absorbida por los mecanismos de fallo considerados a la energía cinética
inicial de los impactos, se obtiene la ecuación:
1
2
mi v
2
i = GIc yd w n+
1
2
Eeq ε
2
f w L e+ σc Ar he (5.5)
Para analizar la importancia de cada mecanismo de absorción de energía se va a proceder a
estimar la importancia de cada término de la ecuación 5.5; en particular se muestra el ratio
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entre cada uno de los mecanismos de absorción de energía y la energía cinética. Para calcular
cada ratio se utilizan unos valores aproximados para los parámetros que aparecen en la ecuación
5.5 y que se muestran en la tabla 5.1.
σc mi vi Ar he yd GIc w
(Pa) (Kg) (m/s) (m2) (m) (m) (J/m2) (m)
∼ 108 ∼ 10−2 ∼ 102 ∼ 10−4 ∼ 10−2 ∼ 10−2 ∼ 102 ∼ 10−2
L e n Eeq εf
(m) (m) (Pa)
∼ 10−1 ∼ 10−3 ∼ 10 1010 10−2
Tabla 5.1: Valores característicos de las variables que aparecen en el problema.
El ratio entre la energía absorbida por la erosión del fragmento y la energía cinética sería:
Ec
Eci
=
2 σc Ar he
mi v2i
∼ 1 (5.6)
El ratio entre la energía absorbida por la delaminación del fragmento y la energía cinética sería:
Ed
Eci
=
2 GIc yd w n
mi v2i
∼ 10−3 (5.7)
Finalmente, el ratio entre la energía absorbida por la deformación elástica del fragmento y la
energía cinética sería:
Ee
Eci
=
Eeq ε
2
f w L e
mi v2i
∼ 10−2 (5.8)
Analizando los ratios calculados anteriormente, se puede concluir que el principal mecanismo
de absorción de la energía cinética es la erosión del fragmento. Utilizando esta hipótesis, la
ecuación 5.5 se puede reducir a:
Eci = Ec ⇒ 1
2
mi v
2
i = σc Ar he (5.9)
Si se despeja la erosión producida en función de la energía cinética del fragmento se obtiene la
expresión:
he =
Eci
σc Ar
(5.10)
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donde se observa claramente que la erosión es proporcional a la energía cinética del impacto, e
inversamente proporcional a la resistencia del laminado y al área frontal reducida del fragmento
(que puede variar con el espesor y la velocidad de impacto). Para estudiar las diferencias en la
erosión producida por un impacto a la misma energía en los dos tipos de fragmentos disponibles,
se ha representado la ﬁgura 5.9.
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Figura 5.9: Erosión vs. energía cinética de impacto.
En la ﬁgura 5.9 se representa la erosión de los fragmentos delgados y gruesos, tanto de impactos
experimentales como numéricos, frente a la energía cinética inicial de los impactos. Observando
los valores de erosión se conﬁrma la hipótesis de su aumento con la energía cinética inicial de
impacto, y también se comprueba que, para una misma energía cinética inicial de impacto, la
erosión es mayor en los fragmentos más delgados en todos los impactos. Esto último se debe
a que al disminuir el espesor, disminuye el área reducida del fragmento y la erosión producida
(he =
Eci
σc Ar
) aumenta, suponiendo constante la resistencia del laminado (σc).
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Figura 5.10: Erosión vs. velocidad de impacto.
Si se representa la erosión frente a la velocidad de impacto para todos los fragmentos e im-
pactos (ver ﬁgura 5.10), tanto numéricos como experimentales, se observa que la erosión de los
fragmentos de 6 mm de espesor es mayor que la producida en los fragmentos más delgados,
tendencia opuesta a lo mostrado en la ﬁgura 5.9.
Para explicar este cambio de tendencia, se obtiene de la ecuación 5.10 la erosión para cada tipo
de fragmento para una misma energía de impacto:
he−4 =
Eci
K4
, he−6 =
Eci
K6
(5.11)
donde K4 = (σc Ar)4mm y K6 = (σc Ar)6mm.
De la ﬁgura 5.9 se puede obtener que la erosión de los fragmentos más delgados es en torno a
un ∼ 10 % mayor que la de los fragmentos de 6 mm de espesor. Expresando matemáticamente
esta relación se obtiene:
he−4 = 1,1 he−6 ⇒ Eci
K4
= 1,1
Eci
K6
⇒ K6 = 1,1K4 (5.12)
donde el producto K6 resulta ser un 10% mayor en los fragmentos de mayor espesor. La resis-
tencia del laminado (σc) para ambos fragmentos es similar, por lo que se puede deducir que el
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área reducida de los fragmentos de 6 mm de espesor es mayor, en concreto un 10% mayor, que
en los fragmentos más delgados. Numéricamente sucede de igual forma, aunque las diferencias
entre los dos tipos de fragmentos sean algo mayores al 10% en algunos impactos.
Utilizando la relación entre los dos productos Ki, se puede expresar la erosión en función de la
velocidad de impacto vi:
he−4 =
v2i
2
m4
K4
, he−6 =
v2i
2
m6
K6
(5.13)
donde m6 = 1,52 m4 y K6 = 1,1 K4. Reescribiendo la erosión de los fragmentos más gruesos de
la expresión 5.13 se obtiene que dicha erosión es igual a:
he−6 =
v2i
2
1,52 m4
1,1 K4
⇒ he−6 = 1,38 he−4 (5.14)
donde se puede comprobar que la erosión resulta ser un 38% mayor en los fragmentos más
gruesos, porcentaje aproximado pero que permite demostrar que se produce mayor erosión en
los fragmentos de 6 mm de espesor que en los fragmentos más delgados para un impacto a
una misma velocidad, conﬁrmando la tendencia observada en la ﬁgura 5.10. Las simulaciones
numéricas también reproducen esta tendencia, obteniendo valores similares a los experimentales.
Observando la ﬁgura 5.10 de nuevo, a velocidades de impacto bajas (vi < 80m/s), la erosión de
los fragmentos es muy pequeña y similar para los dos tipos de fragmentos ensayados.
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5.4. Velocidad del fragmento
Una vez estudiada la erosión producida en los fragmentos, el siguiente parámetro de importancia
para el análisis de los impactos llevados a cabo es la velocidad de los fragmentos durante el
impacto.
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Figura 5.11: Velocidades de dos fragmentos de 4mm de espesor.
En la ﬁgura 5.11 se representa la evolución de la velocidad de dos fragmentos de 4 mm de
espesor impactados a dos velocidades diferentes: 100 y 135 m/s. El tiempo de impacto, mayor
cuanto mayor sea la velocidad, y la evolución de dicha velocidad durante éste son reproducidos
correctamente por las simulaciones numéricas.
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Figura 5.12: Velocidades de dos fragmentos de 6mm de espesor.
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En la ﬁgura 5.12 se representa la evolución de la velocidad de dos fragmentos de 6 mm de
espesor impactados a dos velocidades diferentes: 70 y 150 m/s. Las simulaciones numéricas re-
producen correctamente la velocidad de los fragmentos más gruesos durante los primeros 0.1
ms, aproximadamente, tiempo durante el cual los fragmentos entran en contacto con la placa
rígida y la fuerza de impacto alcanza su máximo valor y comienza a decrecer, como se verá más
adelante. Se puede señalar, por tanto, que la velocidad es reproducida correctamente durante
las etapas más importantes de los impactos. A partir de 0.1 ms, la pendiente de las velocidades
numéricas diﬁere con la experimental, provocando un rápido descenso de dichas velocidades y
una duración de impacto menor que la de los impactos experimentales. Esta diferencia ocurre
porque las simulaciones numéricas no reproducen correctamente la apertura de las láminas de
los fragmentos, fenómeno responsable de la aparición de delaminaciones y causante de un des-
censo más progresivo de la velocidad. Numéricamente, los elementos de las láminas que se abren
son eliminados de las simulaciones para prevenir distorsiones, provocando menor delaminación
en los fragmentos y una mayor pérdida de inercia que se traduce en una reducción más rápida
de la velocidad.
Esto no afecta a los fragmentos más delgados, ya que la apertura de las láminas y las delami-
naciones en dichos fragmentos son menores, tal y como se ha comentado en la sección 5.3.
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5.5. Fuerza de impacto
El siguiente parámetro de importancia para el análisis de los impactos, y que contribuye a
entender cómo podrían verse afectadas las estructuras sobre las que impacten los fragmentos,
es la fuerza producida por su impacto. El cálculo de dicha fuerza en los ensayos experimentales
está explicado en la sección 3.4.2, y para calcularla en las simulaciones numéricas, está explicado
en la sección 4.5.2, aunque a continuación se recuerdan las expresiones utilizadas para ambos
tipos de impacto. Para calcular la fuerza experimental se emplea la expresión:
F (t) = a(t)
[
mi − mi −mf
xf
x(t)
]
− v2(t)mi −mf
xf
(5.15)
En el caso de la fuerza numérica, se utiliza la expresión:
F (t) = −mx¨−Kx (5.16)
La aceleración experimental y la fuerza numérica son ﬁltradas con un ﬁltro paso bajo Butter-
worth con una frecuencia de corte de 15000Hz.
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Figura 5.13: Curvas fuerza vs. tiempo experimentales (e = 4 y 6 mm) a vi = 100 m/s.
En las ﬁguras 5.13 y 5.14 se representa la evolución de la fuerza de un impacto experimental y uno
numérico de cada espesor a 100 m/s, respectivamente, y una secuencia de dichos impactos donde
se pueden distinguir las tres última etapas del impacto ya explicadas en la sección 5.2 (la primera
etapa tal y como se ha explicado no es posible observarla experimentalmente, únicamente en
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los impactos numéricos (ver ﬁgura 5.3)). Tanto las fuerzas experimentales como las numéricas
presentan un aspecto similar, con un crecimiento casi lineal al principio hasta llegar al valor
máximo. Dicho valor se alcanza al comienzo de la segunda etapa del impacto (t < 50µs), para
a continuación decrecer llegando a cero en, aproximadamente, 500µs.
En todas las curvas es posible diferenciar dos zonas: la primera, que presenta una pendiente
muy pronunciada, muy similar para todos los casos, y que acaba en un valor máximo que es
proporcional a la velocidad de impacto; y la segunda, que comienza en el máximo y acaba cuando
la fuerza llega a ser nula. Además, el valor máximo de la fuerza también depende del fragmento
impactado, siendo el valor máximo de un impacto de un fragmento de 6 mm de espesor mayor
que el valor máximo de uno de un fragmento de 4 mm de espesor, a la misma velocidad, tal
y como puede observarse en las ﬁguras 5.13 y 5.14. Comparando las secuencias numéricas y
experimentales de dichas ﬁguras, puede observarse cómo las simulaciones numéricas reproducen
con gran precisión las tres últimas etapas de los impactos experimentales: la segunda etapa con
el fallo del fragmento tras alcanzar la máxima fuerza de impacto (instante 1) y el inicio de la
erosión; la tercera etapa en la que se erosiona el fragmento y comienzan a abrirse las láminas
más externas de los fragmentos (instante 2); y la cuarta y última etapa en la que la apertura
de las láminas y la erosión continúan aumentando hasta que el fragmento se para y su fuerza
de impacto de reduce a cero (instantes 3 y 4).
t=22 s t=65 s
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Figura 5.14: Curvas fuerza vs. tiempo numéricas (e = 4 y 6 mm) a vi = 100 m/s.
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Para comprender la dependencia de la fuerza de impacto con la velocidad y el tipo de fragmento
impactado, se puede realizar un balance del momento lineal para estimar analíticamente la fuerza
de contacto. Dicho balance es aplicado sobre un diferencial dx (con masa dm) del fragmento
que se erosiona en un periodo de tiempo dt, periodo durante el cual la variación de velocidad
es v.
Figura 5.15: Gráﬁco empleado para desarrollar el balance de momento lineal.
El balance sería:
F ∆t = ∆(m v) = ∆m v +m ∆v (5.17)
Teniendo en cuenta que la masa del diferencial dx analizado no varía, se puede suponer que
∆m = 0. La variación de la velocidad sería ∆v = v, ya que el diferencial pasa de una velocidad
v a detenerse completamente; ﬁnalmente, m = Afρ∆x (Af es el área frontal del fragmento). La
expresión 5.17 se puede escribir como:
F ∆t = Afρ∆x v (5.18)
Teniendo en cuenta que la fuerza sobre el diferencial es F = Fc − σc Ar, y sustituyendo los
incrementos por diferenciales, la expresión 5.18 queda:
(Fc − σc Ar)dt = Afρdx v (5.19)
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Despejando la fuerza de contacto (Fc), la ecuación 5.19 queda:
Fc = σc Ar + Af ρ v
2 (5.20)
En esta última expresión aparecen un término resistente (σc Ar) cuyo valor varía con la velocidad
de impacto en cuanto a que la resistencia del laminado posee sensibilidad a la velocidad de
deformación, y un término inercial (Af ρ v2) cuyo valor depende del cuadrado de la velocidad
del fragmento.
Para un mismo tipo de fragmento, cuyo término resistente y área frontal serán iguales, impactado
a dos velocidades diferentes, la fuerza de contacto será mayor en el impacto a mayor velocidad.
Si se impacta un fragmento de cada espesor a una misma velocidad, el término resistente es
mayor en los fragmentos de 6 mm de espesor, ya que aunque la resistencia a compresión de
los laminados es similar, el área reducida (Ar) es mayor en los más gruesos. En cuanto al
término inercial, éste será mayor en los más gruesos al ser mayor el área frontal (Af ). Por estos
dos motivos, la fuerza de contacto siempre será mayor en los fragmentos gruesos, como era de
esperar. Esta dependencia de la fuerza de contacto con el tipo de fragmento puede comprobarse
en las ﬁguras 5.13 y 5.14.
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Figura 5.16: Curvas fuerza vs. tiempo experimentales.
La dependencia de la fuerza de impacto con la velocidad puede comprobarse en las ﬁguras 5.16 y
5.17. En dichas ﬁguras, se representa la evolución de varias fuerzas experimentales y numéricas,
respectivamente, de los impactos de ambos tipos de fragmentos a diferentes velocidades. Como
puede comprobarse, todas las curvas muestran un aspecto similar, con el comentado crecimiento
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inicial casi lineal y el descenso de la fuerza a partir del máximo valor. También se aprecia en
ambos espesores que existe relación entre el valor máximo de la fuerza de impacto y la velocidad
y el tipo de fragmento.
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Figura 5.17: Curvas fuerza vs. tiempo numéricas.
Para comprobar si las fuerzas de impacto numéricas presentan un aspecto y valor similares a
las experimentales, en las ﬁguras 5.18 y 5.19 se representan varias comparativas obtenidas a las
mismas velocidades, para los fragmentos de 4 y 6 mm de espesor, respectivamente.
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Figura 5.18: Curvas fuerza vs. tiempo numéricas vs. experimentales (e = 4 mm).
En la ﬁgura 5.18 se representan las curvas fuerza-tiempo de impactos de fragmentos de 4 mm de
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espesor a velocidades de 168 y 103 m/s. En el impacto a menor velocidad, la fuerza de impacto
es reproducida correctamente por la simulación numérica desde el máximo inicial al posterior
descenso, es decir, capta adecuadamente la curva fuerza-tiempo durante las dos primeras y
principales fases del impacto. Sin embargo, en el impacto a mayor velocidad, se puede observar
una pequeña diferencia de en torno a un 10% en su valor máximo. Esto último puede ser
debido a que la resistencia del laminado es sensible a la velocidad de deformación, tal y como
numerosos autores (como los citados en la sección 2.3) han demostrado experimentalmente.
La resistencia del laminado aumenta con la velocidad, provocando que a velocidades altas los
fragmentos ejerzan mayor resistencia a la erosión, produciendo una mayor fuerza de impacto
experimental frente a la obtenida en las simulaciones numéricas, ya que en el modelo numérico
empleado para el material compuesto no está implementada la sensibilidad de las resistencias
del laminado a la velocidad de deformación. En las simulaciones a menor velocidad, el modelo
numérico no da resultados distintos debido a las menores velocidades de deformación.
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Figura 5.19: Curvas fuerza vs. tiempo numéricas vs. experimentales (e = 6 mm).
En la ﬁgura 5.19 se representan las fuerzas de impactos de fragmentos de 6 mm de espesor a
velocidades de 161 y 68 m/s, de donde pueden obtenerse idénticas conclusiones que para las
fuerzas de impacto de los fragmentos más delgados: a bajas velocidades la fuerza de impacto
es reproducida correctamente por las simulaciones numéricas y a altas velocidades aparece un
pequeño error en su valor máximo debido, probablemente, a la sensibilidad a la velocidad de
deformación de la resistencia del laminado.
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5.6. Impulso
El último parámetro estudiado en el análisis de los impactos es el impulso transmitido por éstos
a la placa rígida. Para calcularlo se han integrado las fuerzas de impacto respecto al tiempo:
I =
∫ tf
0
F (t) dt (5.21)
Al igual que con los parámetros anteriormente estudiados, el impulso se calculará para los dos
espesores existentes, comparando resultados numéricos y experimentales.
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Figura 5.20: Impulso producido por el impacto de los fragmentos de 4mm de espesor.
En las ﬁguras 5.20 y 5.21 se representan tres gráﬁcos de los impactos experimentales y numéri-
cos de los fragmentos de 4 mm y de 6 mm de espesor, respectivamente: el impulso frente a la
velocidad de impacto de los impactos experimentales, de los impactos numéricos y un último
gráﬁco que incluye ambos. Los tres gráﬁcos en sí no aportan información nueva pero son muy
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útiles para comprobar si la metodología empleada para calcular las curvas fuerza-tiempo de los
impactos es lo suﬁcientemente precisa tanto en las simulaciones numéricas como en los ensayos
experimentales. En concreto, en estos últimos, sirve para comprobar si la ley lineal de pérdida
de masa del fragmento propuesta en la sección 3.4.2 es adecuada. Debido a que el impulso se
puede calcular como I = mi vi, la pendiente de la regresión lineal de cada gráﬁca del impulso
debería coincidir con la masa del fragmento, experimental o numérica según el gráﬁco que se
esté observando.
En el caso de los fragmentos más delgados (ﬁgura 5.20) impactados experimentalmente, su
masa es de 0.0258 Kg, y observando la gráﬁca del impulso experimental la pendiente de su
regresión tiene un valor muy cercano de 0.0255 Kg; en los impactados numéricamente, la masa
del fragmento es de 0.0265 Kg y observando la gráﬁca del impulso numérico la pendiente de su
regresión también posee un valor muy cercano de 0.0267 Kg. Se puede concluir, por lo tanto,
que el modelo numérico reproduce correctamente el impulso transmitido por los impactos.
Respecto a los fragmentos más gruesos (ﬁgura 5.21), su masa real es de 0.0391 Kg y comparada
con el valor de la pendiente de la regresión del impulso experimental, esta última presenta un
valor muy similar de 0.0395 Kg; en los fragmentos numéricos, la masa es de 0.0398 Kg y la
pendiente de la regresión lineal del impulso numérico nuevamente posee un valor similar de
0.0401 Kg. En los impactos de los fragmentos más gruesos también se puede comprobar que el
modelo numérico reproduce correctamente el impulso transmitido por los impactos.
Existen diferencias entre la masa de los fragmentos reales y la de los numéricos que pueden
deberse a que la fabricación de los fragmentos reales no es perfecta y se producen ciertas va-
riaciones en su masa. Los resultados obtenidos con el impulso transmitido por los impactos,
conﬁrman que la ley lineal de pérdida de masa propuesta para los fragmentos es válida y, por lo
tanto, las curvas fuerza-tiempo de los impactos experimentales calculadas son suﬁcientemente
precisas.
122 5.6. Impulso
30 50 70 90 110 130 150 170 190 210
Velocidad [m/s]
0
1
2
3
4
5
6
7
8
Im
p
u
ls
o
[N
s]
Impulso nume´rico vs experimental
Impulso nume´rico
Impulso experimental
50 70 90 110130150170190210
Velocidad [m/s]
0
1
2
3
4
5
6
7
8
Im
p
u
ls
o
[N
s]
Impulso nume´rico
Impulso nume´rico
y = 0.0401x --- R2 =0.999
30 50 70 90 110130150170190210
Velocidad [m/s]
0
1
2
3
4
5
6
7
8
Im
p
u
ls
o
[N
s]
Impulso experimental
Impulso experimental
y = 0.0395x --- R2 =0.998
Figura 5.21: Impulso producido por el impacto de los fragmentos de 6mm de espesor.
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Conclusiones y trabajos futuros
6.1. Introducción
En la presente tesis se ha realizado el estudio del impacto de fragmentos de material compuesto
contra una placa rígida, empleando para ello metodologías tanto experimentales como numé-
ricas. Además, para la metodología numérica, se ha desarrollado un modelo de daño continuo
tridimensional para reproducir lo más ﬁelmente posible el comportamiento del material com-
puesto laminado de los fragmentos, en concreto su fallo intralaminar. En ambas metodologías se
han analizado las etapas de los impactos y una serie de parámetros de importancia: la erosión de
los fragmentos, la evolución de su velocidad durante los impactos, la fuerza de impacto produci-
da y el impulso transmitido. En las siguientes secciones se presentan las principales conclusiones
obtenidas y posibles trabajos futuros relacionados con esta tesis.
6.2. Conclusiones
En relación a las tareas completadas durante esta tesis, se puede concluir que:
Se ha diseñado una metodología experimental capaz de realizar con repetitividad impactos
perpendiculares de fragmentos de CFRPs a alta velocidad contra una placa rígida. Se han
impactado fragmentos de dos espesores y laminados diferentes variando la velocidad de
impacto, y se han obtenido los datos necesarios de los impactos realizados para su posterior
análisis.
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Se ha desarrollado una metodología numérica empleando el código comercial de elementos
ﬁnitos Abaqus/Explicit, modelizando los dos tipos de fragmentos utilizados. En ambos
fragmentos se ha considerado el fallo interlaminar mediante el uso de interacciones cohe-
sivas y el fallo intralaminar a través de la implementación mediante una subrutina de
usuario del modelo de daño continuo para materiales compuestos laminados desarrollado
en la presente tesis.
En cuanto al objetivo de esta tesis, el análisis del comportamiento de fragmentos carbono/epoxi
en régimen de impacto, se puede concluir que:
En todos los impactos se han identiﬁcado cuatro etapas, y en cada una de ellas aparecen
diferentes mecanismos de fallo, por lo que es necesario analizarlas por separado:
− En la primera etapa se produce el contacto del fragmento con la placa rígida y tiene
una duración muy corta. Se ha comprobado que el contacto no es elástico y que a
partir de una velocidad de ∼ 50m/s se genera una onda de compresión que induce
una deformación suﬁciente para provocar el fallo del laminado.
− En la segunda etapa comienza el fallo propiamente dicho del fragmento. Su parte
frontal falla por mecanismos de compresión de la matriz y las ﬁbras, provocando una
importante erosión del fragmento conforme éste avanza.
− En la tercera etapa comienzan a separarse las láminas más externas del fragmento,
provocando que el fragmento adquiera una forma de viga en doble voladizo en la zona
de impacto y la aparición de delaminaciones.
− En la cuarta y última etapa se desarrolla la apertura de las láminas más externas y
las delaminaciones que genera. En las láminas intermedias se produce una importante
erosión.
En cuanto a los parámetros considerados de importancia para el análisis de los impactos,
se puede concluir que:
− La erosión producida en los fragmentos tiene una dependencia lineal con la energía ci-
nética inicial, aumentando la erosión cuando ésta aumenta. Esta dependencia aparece
tanto en los ensayos experimentales como en las simulaciones numéricas, y se explica
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porque la erosión del fragmento es el principal mecanismo de absorción de energía.
Los valores de erosión obtenidos numéricamente son similares a los experimentales,
para los dos tipos de fragmentos utilizados.
− Se ha estudiado la evolución de la velocidad del fragmento durante los impactos y
se han comparado velocidades experimentales y numéricas entre sí, para validar la
metodología numérica desarrollada. En los impactos de los fragmentos más delga-
dos la velocidad es reproducida correctamente en las simulaciones numéricas. En los
fragmentos más gruesos, la velocidad es reproducida correctamente durante las dos
primeras y más importantes etapas del impacto, pero a partir de entonces aparecen
ciertas diferencias. Estas discrepancias son debidas a que la apertura de las láminas
no está bien reproducida en la simulaciones numéricas, ya que los elementos se dis-
torsionan y se eliminan, provocando una mayor pérdida de energía cinética y una
menor duración de los impactos.
− Se han estudiado y representado las curvas fuerza-tiempo producidas por los impactos
de los fragmentos de material compuesto. En todas las curvas se observan dos zonas: la
primera de ellas está claramente inﬂuenciada por la velocidad de impacto; la segunda
está relacionada con la erosión del fragmento y muestra poca inﬂuencia de la velocidad
de impacto.
− Se ha calculado el impulso transmitido en todos los impactos, numéricos y experi-
mentales. El impulso transmitido en las simulaciones numéricas es muy similar al
transmitido en los ensayos experimentales, conﬁrmando la correcta reproducción de
los impactos. Además, ha permitido conﬁrmar que la ley de evolución lineal propuesta
para la pérdida de masa en los impactos experimentales es adecuada.
− Se ha propuesto un modelo sencillo para comprender la dependencia de la fuerza
de impacto con la velocidad y el tipo de fragmento impactado. Dicho modelo se ha
obtenido realizando un balance de momento lineal sobre un diferencial erosionado
del fragmento por el contacto con la placa rígida.
− Se ha propuesto un modelo para explicar cómo es absorbida la energía cinética inicial
de los fragmentos impactados. Se ha supuesto que dicha energía es absorbida por
medio de tres mecanismos: deformación elástica, delaminación y erosión. Tras analizar
126 6.3. Trabajos futuros
la importancia de cada uno de ellos, se ha llegado a la conclusión de que el principal
mecanismo de absorción de energía es la erosión del fragmento.
6.3. Trabajos futuros
Las metodologías experimental y numérica desarrolladas en la presente tesis permiten sentar
las bases para el desarrollo del estudio del impacto de fragmentos de material compuesto a alta
velocidad, para lo cual se proponen como trabajos futuros las siguientes tareas:
Realizar un estudio análogo al realizado con otras arquitecturas de laminado y con lami-
nados unidireccionales de diferentes espesores. De esta forma, se podrá analizar el efecto
que tiene la resistencia a compresión del laminado sobre la fuerza de impacto y la erosión
producida durante el mismo, así como la orientación de las ﬁbras.
Estudio de la inﬂuencia del ángulo de impacto de los fragmentos. En un desprendimiento
real de un fragmento de un álabe de un rótor, el impacto probablemente no será perpen-
dicular a la zona de impacto.
Estudio de la inﬂuencia de la geometría del fragmento. Tras analizar el impacto de frag-
mentos con una geometría que idealiza su forma, es posible variar dicha geometría y
estudiar su inﬂuencia tanto experimental como numérica en los distintos parámetros de
estudio.
Estudio e implementación de la sensibilidad a la velocidad de deformación de la resistencia
del laminado en el modelo numérico para materiales compuestos laminados desarrollado
en la presente tesis.
Por último, se propone el estudio del impacto de fragmentos de material compuesto con-
tra estructuras más representativas de una estructura real, como por ejemplo contra un
panel curvo fabricado con material compuesto. En situaciones reales, los fragmentos se
desprenderán y podrían impactar contra el fuselaje de un avión, de material compuesto
con similares propiedades.
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Esta página está en blanco de manera intencionada.
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